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 Résumé : 
Cette thèse fait appel à la commande non linéaire inverse pour faire la synthèse de lois de 
commande permettant de faire face à deux types de pannes à bord des avions de transport. 
Il s’agit d’abord de pannes affectant certains actionneurs mais qui ne mettent pas en cause la 
commandabilité globale de l’avion: cette situation se présentera notamment dans le cas d’une 
panne isolée dont les effets peuvent être théoriquement compensés compte tenu de la 
redondance relative de certains actionneurs du point de vue de leurs effets sur la dynamique du 
vol de l’aéronef. Le problème qui se pose alors est celui de la réaffectation des surfaces de 
commande de l’avion de façon à maintenir pour celui-ci, lorsque c’est possible, un 
comportement standard aussi bien en situation d’équilibre qu’en manœuvre. Le cas de panne de 
ce type considéré dans cette thèse est celui d’un aileron et il s’agira, notamment au cours d’une 
manœuvre de mise en roulis d’assurer une réponse standard de l’avion. A ce niveau, la recherche 
de la solution de ce problème nous conduira à allier la commande non linéaire inverse à des 
techniques classiques de la Programmation Mathématique sollicitées en ligne de façon à tenir 
compte de toutes les contraintes matérielles et structurales à prendre en compte pour assurer la 
sécurité de l’avion.  
Il s’agit d’autre part de pannes affectant l’ensemble d’une chaîne de commande et conduisant à 
des situations catastrophiques où l’avion n’est plus globalement commandable au sens classique 
du terme et nécessitant l’interruption immédiate du vol commercial pour rechercher une solution 
de survie pour les personnes à bord de l’appareil au travers d’un atterrissage d’urgence. Dans 
cette thèse on considère le cas d’une perte totale de puissance pour les chaînes de commande des 
gouvernes et on développe une stratégie de retour basée sur une succession de phases de vol  
auxquelles seront associés des objectifs de commande limités en fonction des possibilités 
offertes par les seuls actionneurs principaux restants, les moteurs. La aussi, la commande non 
linéaire inverse jouera un rôle important pour faire la synthèse des éléments de lois de 
commande permettant d’effectuer les manœuvres essentielles pour mettre l’avion en conditions 
acceptable  d’atterrissage.  
 
Mots clés : sécurité du vol, conduite automatique du vol, commande tolérante aux pannes, 
commande non linéaire inverse
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Abstract : 
This thesis uses the nonlinear inverse control technique to synthesize control laws for dealing 
with two types of failures aboard transport planes. The first type of failure affects some actuators 
without compromising the overall controllability of the airplane: this situation arises particularly 
in the case of an isolated fault whose effects can theoretically be compensated taking into 
account the redundancy of actuators in terms of their effects on the dynamics of flight. The 
problem that arises is the reallocation of control surfaces to maintain for it, when possible, a 
standard behaviour in both equilibrium and manoeuvre situations. The case of an aileron failure 
is studied here and a roll manoeuvre is considered for standard response of the aircraft. At this 
level, looking for the solution of this problem will lead us to combine the nonlinear inverse 
control technique and classical Mathematical Programming solicited online in order to take 
account of all material and structural constraints to be taken into account to ensure safety of the 
aircraft. The second considered type of failure affects an entire chain of command, leading to 
catastrophic situations where the aircraft is no more controllable in the classical sense and 
requires the immediate interruption of commercial flight to find a solution for the survival of 
people on board the aircraft through an emergency landing. In this thesis we consider the case of 
total loss of power for aerodynamic actuators and we develop a flight safety strategy based on a 
sequence of flight phases to which are associated limited control objectives based on the few 
opportunities from the only remaining actuators, the aircraft engines. Here too, the nonlinear 
inverse control technique plays an important role in the synthesis of control laws essential to put 
the airplane inacceptable conditions for landing.  
Key words : flight safety, flight control, fault tolerant control, nonlinear inverse  control 
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Motivations de la recherche 
 
La sécurité du transport aérien est un enjeu important pour l'industrie aéronautique et plus 
particulièrement pour celle destinée à l'aviation commerciale. Les efforts acharnés de recherche 
et de développement sur le plan technique et de mise en œuvre de procédures efficaces aussi bien 
pour la mise en place, l’opération et la maintenance des aéronefs ont eu des résultats notables. 
Ainsi, sans remonter à la première phase de mise en place des avions de transports modernes 
(1950-1980), alors que le nombre de vols a plus que doublé depuis 1980, d’après le Bureau des 
Archives des Accidents Aéronautique (BAAA) [1], le nombre d'accidents mortels a fortement 
diminué. Cette baisse du nombre d’accidents est le résultat de nombreux facteurs, tels que les 
mesures strictes de sécurité imposées aux constructeurs, la mise en œuvre de technologies de 
haute sécurité dont des systèmes automatiques de plus en plus sophistiqués, l’entraînement 
obligatoire de tous les pilotes qui suivent notamment des formations pour les entraîner à réagir 
efficacement face à des difficultés imprévues qui peuvent survenir au cours d'un  vol. 
 
La place des automatismes a pris une place de plus en plus grande dans l’assurance de la 
sécurité des opérations aériennes. Aujourd’hui deux axes principaux de recherche se dégagent 
dans le domaine de l’Automatique pour l’Aéronautique:  
 
- Axe de recherche concernant la conception de systèmes automatiques embarqués 
contribuant  au maintien de la sécurité du vol face à l’occurrence de pannes des systèmes 
de conduite du vol de l’avion (pannes d‘éléments et de sous systèmes des circuits de 
puissance, des chaînes de mesures, des moyens de calcul, des chaînes de comamnde, 
etc): c’est le développement de techniques de détection et d’identification automatique 
de pannes, c’est la commande tolérante aux pannes, c’est la commande adaptative et la 
commande non linéaire, qui permettront d’apporter une aide à la gestion des situations 
de pannes, pannes ayant un caractère plus ou moins critique. 
- Axe de recherche concernant la conception de systèmes automatiques contribuant à la 
gestion du trafic aérien. En effet compte tenu de son succès le transport aérien affronte 
depuis quelques décennies et chaque fois de façon plus critique une nouvelle difficultée 
résultant de l’augmentation et de l’intensification du trafic aérien : la gestion de la 
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capacité de l’espace aérien et la minimisation du risque de collision entre aéronefs. Ainsi 
l’Automatique apporte aujourd’hui une contribution importante à la maîtrise de ce grand 
système distribué et multi-agents que constitue le trafic aérien.  
Remarquons que certains systèmes automatiques embarqués à bord de l’avion, tels que l’ACAS, 
sont un élément essentiel du système de sécurité du trafic aérien mis en place par les autorités 
nationales et internationales en charge du trafic aérien. 
 
Cette thèse porte sur le premier axe de recherche et se propose de contribuer un tant soit peu à 
l’effort d’amélioration de la sécurité du vol des avions commerciaux en développant des 
éléments de conception de systèmes automatiques embarqués permettant de mieux gérer des 
situations de pannes matérielles. Les statistiques montrent [2, 68] que la plupart des accidents 
survenus pendant le vol (avion effectuant une manœuvre ou avion en croisière) sont le résultat 
d’un disfonctionnement du système de commande de l’appareil. Ce type de situation est le plus 
souvent le résultat du blocage d’un actionneur causé par une panne mécanique ou par une panne 
structurale. 
 
Contribution de la thèse 
 
Cette thèse fait appel aux techniques de la commande  des systèmes non linéaires et 
notamment de la commande non linéaire inverse [5, 11, 28, 42, 60, 63, 64] pour faire la synthèse 
de lois de commande permettant de faire face à deux types de pannes à bord des avions de 
transport: 
- Des pannes affectant certains actionneurs (panne partielle ou totale d’un ou de plusieurs 
actionneurs),  mais qui ne mettent pas en cause la commandabilité globale de l’avion: cette 
situation se présentera notamment dans le cas d’une panne isolée dont les effets peuvent être 
théoriquement compensés compte tenu de la redondance relative de certains actionneurs du 
point de vue de leurs effets sur la dynamique du vol de l’aéronef. Le problème qui se pose 
alors est celui de la réaffectation des surfaces de commande de l’avion de façon à maintenir 
pour celui-ci, lorsque c’est possible, un comportement standard aussi bien en situation 
d’équilibre qu’en manoeuvre. Lorsque le maintien d’un comportement standard, évalué 
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aussi bien au travers du maintien de situations d’équilibre que de la précision et de la durée 
des manoeuvres, n’est plus possible, il s’agira de s’assurer d’un comportement, certes 
dégradé, mais ne mettant pas en jeu la sécurité du vol. Le cas de panne de ce type considéré 
dans cette thèse est celui d’un aileron et il s’agira, notamment au cours d’une manœuvre de 
mise en roulis d’assurer une réponse standard de l’avion. A ce niveau, la recherche de la 
solution de ce problème nous conduira à allier la commande non linéaire inverse à des 
techniques classiques de la Programmation Mathématique sollicitées en ligne de façon à 
tenir compte de toutes les contraintes matérielles et structurales à prendre en compte pour 
assurer la sécurité de l’avion.  
- Des pannes affectant l’ensemble d’une chaîne de commande et conduisant à des situations 
catastrophiques  où l’avion n’est plus globalement commandable au sens classique du terme 
et nécessitant l’interruption immédiate du vol commercial pour rechercher une solution de 
survie pour les personnes à bord de l’appareil au travers d’un atterrissage d’urgence. Deux 
situations de cette nature se sont produites au cours des dernières décennies : perte totale des 
moteurs et perte totale de puissance (hydraulique) pour les chaînes de commande. C’est 
cette dernière situation que nous étudierons dans la dernière partie de la thèse en 
développant pour un avion multi-moteur une stratégie de retour basée sur une succession de 
phases de vol  auxquelles seront associés des objectifs de commande limités en fonction des 
possibilités offertes par les seuls actionneurs principaux restants, les moteurs. La aussi, la 
commande non linéaire inverse jouera un rôle important pour faire la synthèse des éléments 
de lois de commande permettant d’effectuer les manœuvres essentielles pour mettre l’avion 
en conditions acceptable  d’atterrissage.  
Organisation de la thèse 
 
Ce mémoire de thèse comporte six chapitres principaux : 
 
Le chapitre I présente des éléments généraux sur la sécurité du transport aérien, en analyse les 
statistiques et des tendances de celle-ci en identifiant plus particulièrement les causes principales 
d’accidents.  Une série d’accidents caractéristiques est alors passée en revue montrant 
l’importance des pannes mécaniques dans l’origine de beaucoup d’accidents. 
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Le chapitre 2 présente les équations de la dynamique du vol en mettant en avant à la fois sa 
nature non linéaire et la double échelle de temps sur laquelle elle opère: une dynamique rapide 
concernant l’évolution de l’attitude de l’avion et une dynamique plus lente concernant son 
guidage. Les principaux systèmes de protection automatique, notamment vis-à-vis du domaine 
de vol, sont aussi introduits. 
 
Le chapitre 3 fait alors un état de l’art sur les techniques de commande tolérantes aux 
pannes en faisant une analyse de ce vaste domaine de recherche où de nombreuses approches ont 
été développées. Néanmoins, force est de constater que, compte tenu de la complexité des 
structures de commande à mettre en place en général, peu de réalisations dans le domaine de 
l’aéronautique civile ont été menées à bien à ce jour. 
 
Le chapitre 4 introduit la commande non linéaire inverse appliquée aux systèmes qui 
admettent une représentation d’état affine , en présentant à la fois ses avantages et ses 
limitations. Plusieurs exemples de mise en œuvre dans les domaine du pilotage et du guidage des 
aéronefs sont alors présentés. 
 
Le chapitre 5 aborde alors le problème de la réaffectation automatique d’actionneurs de 
façon à maintenir un comportement en manœuvre standard pour un avion de transport ayant subi 
une panne de gouverne principale. Le cas d’une panne d’aileron est ici étudié. La commande non 
linéaire inverse, alliée à des techniques classiques de la Programmation Mathématique 
(programmation linéaire en variables continues, programmation quadratique en variables 
continues) permet alors de proposer en ligne des solutions optimales satisfaisant à tout un 
ensemble de contraintes assurant l’intégrité matérielle de l’avion. 
 
Le chapitre 6 s’intéresse au cas d’un avion ayant perdu ses circuits hydrauliques et ne 
disposant plus que de ses moteurs pour essayer de manœuvrer. Le cas du fameux accident de 
Bagdad [48] est pris comme référence et analysé en détail. La dynamique du vol de l’avion 
actionné uniquement par ses moteurs est alors étudiée et différentes phases de vol, dont la 
réalisation est essentielle au retour de l’avion et à sa mise en conditions acceptable d’atterrissage, 
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sont alors étudiées. Pour chacune d’elles, une solution de commande des moteurs, basée là aussi 
sur la technique de commande non linéaire inverse, est alors proposée. 
 
Finalement, la conclusion générale récapitule les problématiques considérées et les 
solutions proposées avant d’indiquer les principales perspectives de recherche future dans ce 
domaine. 
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Chapitre I  
Le Transport Aérien et sa Sécurité 
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I.1 Introduction 
Dans ce chapitre on présente un bref panorama de la situation actuelle de la sécurité du 
transport aérien. Ceci est un vaste sujet et a conduit à la mise en place progressive d’organismes 
techniques et réglementaires à caractère national ou international, chargés de gérer et de 
contrôler ce domaine depuis la conception des aéronefs jusqu’à leur exploitation commerciale 
finale. Ici on se contentera d’analyser  les statistiques et les tendances de la sécurité du transport 
aérien en identifiant plus particulièrement les causes principales d’accidents, puis on passera 
brièvement en revue une série d’accidents récents qui mettent en avant les causes mécaniques 
comme élément générateur de certains accidents. On ne considèrera pas ici l’erreur humaine qui 
peut éventuellement se greffer sur ce type de panne et qui peut d’une panne initialement bénigne 
créer une situation catastrophique pour l’intégrité de l’appareil et la survie de ses passagers.   
 
I.2 La croissance du trafic aérien 
Le trafic aérien n’a cessé de croître jusqu’en 2001, année des attentats du World Trade 
Center. Ces évènements dramatiques ont entraîné la faillite de nombreuses compagnies aériennes 
et une diminution du trafic aérien. Mais l’aéronautique s’en est vite relevée, et deux ans après, la 
croissance est repartie. En 2004, le nombre d’heures de vol effectuées  a atteint un record de 37,1 
millions. 
Au vu de ces chiffres [68], on comprend le souci des constructeurs d’avions quand ils 
calculent la probabilité de panne ou d’accident. Si, pour chaque heure de vol, un évènement à 
une chance sur un million de se produire, il se produira, statistiquement, plusieurs fois par an. 
Les statistiques d'accidents aériens fournissent une source précieuse d'information permettant de 
fixer les priorités et d'observer les progrès de l'industrie aéronautique.  
 
Figure 1. Nombre total annuel d’avions commerciaux certifiés 
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Elles existent pour différent types d'aéronefs. Le graphe ci-dessous montre le nombre 
total d’avions commerciaux certifiés de plus de 27 tonnes, et fabriqué ailleurs que dans l’ex-
URSS. 
Le nombre d’avions mis en service ne cesse de croître afin de satisfaire la demande 
croissante pour le transport aérien. L’espace aérien devient donc de plus en plus encombré. Par 
ailleurs, la durée des vols s’allonge. Certains avions modernes (B777, A380, A340) sont capables 
de rester en vol 22 heures et de parcourir la moitié de la Terre sans escale. Ces avions très long-
courriers sont de plus en plus nombreux, ce qui explique en partie l’allongement de la durée 
moyenne des vols.  
 
Figure 2. Evolution de la durée moyenne des vols 
 
I.3 L’occurrence des accidents de transport aérien 
Entre le moment où le passager monte dans l’avion, et le moment où il en descend, on distingue 
6 phases de vols différentes. >@ 
 Roulage : l’avion roule sur l’aéroport pour atteindre la piste (ou pour atteindre le parking 
après avoir atterri).  
 Décollage et montée initiale : mise en puissance de l’avion sur la piste, puis l’avion quitte 
le sol et commence à monter.  
 Montée : Les becs/volets sont rentrés et l’avion monte jusqu’à son altitude de croisière  
 Croisière : L’avion vole à altitude quasi constante (c’est généralement la phase la plus 
longue d’un vol).  
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 Descente et approche initiale : l’avion descend tout en se rapprochant de l’aéroport de 
destination. Si le contrôle lui demande, il peut faire des boucles en attendant son tour 
pour amorcer l’approche finale.  
 Approche finale et atterrissage : l’avion se met en position pour atterrir, puis pose les 
roues sur le sol et freine.  
La figure 3 présente l’évolution du nombre d’accidents et de morts sur la période 1950-2008 
alors que la figure 4 présente en pourcentage par phase de vol la distribution des accidents pour 
une période récente (1995 à 2005) [2]. 
    
Figure 3. Statistique du nombre d'accidents/morts pour la période1950-2008  
 
 
 
 
Figure 4 Statistiques d’accidents aériens par phase de vol ( période 1995-2005)  
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Plus de la moitié des accidents surviennent lors de l’approche finale et à l’atterrissage. 
Mais ce n’est pas là où il y a le plus de victimes (une sortie de piste à l’atterrissage ne fera 
généralement que peu de victimes). [68] 
Les accidents les plus meurtriers se situent pendant la montée. S’il y avait des pannes ou 
des défauts sur l’avion avant son décollage, c’est principalement là qu’ils vont se manifester et que 
l’équipage sera informé de l’existence d’un disfonctionnement. Si l’avion doit revenir pour se 
poser, il devra en général réaliser un demi-tour, ce qui n’est pas nécessairement aisé compte tenu 
de la présence de ces disfonctionnements de l’avion.  
La phase de décollage et montée initiale se révèle être presque aussi dangereuse que la phase de 
montée. En règle générale, c’est lorsque l’avion est près du sol que les accidents sont les plus 
nombreux: pendant ces phases, la charge de l’équipage est très élevée et la marge de 
manœuvre pour rattraper une erreur est très faible. 
Un risque particulier de panne est : 
 soit une panne qui ne peut faire l’objet d’une analyse statistique, ou qui est extrêmement 
improbable, mais que l’on veut traiter forfaitairement  
Exemple : Perte des trois calculateurs de commande de vol est extrêmement improbable, et 
pourtant, on veut couvrir le cas (et on fait bien: A320 Lourdes). 
 soit une défaillance qui pourrait faire l’objet d’une étude statistique 
Exemple: L’éclatement moteur arrive régulièrement (environ une occurrence par an dans le 
monde), donc n’est pas extrêmement improbable (	10-9 /hdv), mais pourtant, il arrive que les 
conséquences soient catastrophiques  
 
I.4 Les principales causes d’accidents dans le transport aérien 
Il est rare qu'un accident aérien soit du à une cause unique. La plupart des accidents sont 
la conséquence d'un enchaînement d'évènements variés. Les rapports d'analyse font d'ailleurs la 
distinction entre la cause principale de l'accident et les différents facteurs ayant contribué à la 
catastrophe. Le camembert ci-dessous présente la répartition des causes principales des accidents 
aériens.  
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Figure 5. Répartition des causes principales des accidents aériens. [68] 
 
L’erreur humaine est la cause principale des accidents d’avions. Les équipages doivent 
s'entraîner régulièrement et intensément pour éviter ces erreurs. En second lieu vient la 
défaillance de l’avion, mais cela est de moins en moins vrai avec les avions modernes 
Nous relevons ici une liste d’accidents survenus au cours des dernières années et qui 
n’ont pas été sans conséquences pour l’amélioration de la sécurité du transport aérien. 
 
Boeing 747SR, 12 août 1985, Japon 
Le vol 123 de la Japan Airlines, était réalisé par un Boeing 747 SR-46, qui s'écrasa dans 
les environs du mont Takamagahara, au Japon, à 100 km de Tokyo, le lundi 12 août 1985. 
L’avion décolla à 18h12 de l’aéroport international de Tokyo Haneda en direction de l'aéroport 
international d'saka et 12 minutes après le décollage, alors que l'appareil gagnait son altitude de 
croisière au dessus de la baie de Sagami, une explosion se produisit au niveau de l'empennage, et 
l'appareil perdit sa dérive verticale qui tomba en mer, causant une dépressurisation de la cabine 
et une perte totale des quatre systèmes hydrauliques de l'appareil, rendant l'avion incontrôlable. 
Après que l’avion soit descendu à 4 100 m, les pilotes reportèrent que l'appareil était 
incontrôlable et il entame une descente non contrôlée au milieu des montagnes, pour finalement 
disparaître des écrans radars à 18h56, à l'altitude de 2 100 m.  
Durant la période précédant le crash, les pilotes s'efforcèrent de maintenir une marge 
d'altitude en s'aidant uniquement de la puissance des moteurs, étant donné que tous les systèmes 
hydrauliques servant à faire monter et descendre l'appareil via les gouvernes étaient inopérants. 
L'avion percuta finalement une montagne suite à cette perte de contrôle et s'écrasa finalement sur 
le dos sur la montagne opposée.[44] 
 
 
  
22
DC-10, 19 Julie 1989, Sioux City, Iowa 
Le 19 Juillet 1989, le Douglas DC-10 (N1819U) subi une défaillance de son moteur 
numéro 2, et ensuite les débris de moteur détruisirent les trois systèmes hydrauliques de l'avion. 
L’avion rata son atterrissage d'urgence sur la piste de Sioux City, dans Iowa, tuant 110 de ses 
285 passagers et l'un des 11 membres d'équipage. La catastrophe est célèbre dans la communauté 
de l'aviation qui le considère néanmoins comme un exemple de réussite car l’équipage su gérer 
d’une manière efficace toutes les ressources disponibles à bord de l'avion.  
Après l'accident, l'analyse a relevé l’existence d’une fissure due au fatigue dans le moteur 
n° 2. Dans la fissure se trouvaient des colorants fluorescents utilisés pour détecter les fissures au 
cours de maintenance, ce qui indique que la fissure était présente bien avant le vol et aurait dû 
être détectée lors d'une inspection préalable. [45] 
 
Jeudi 7 février 1991 - Aérodrome de Nîmes-Garons 
Pendant la mise en démarrage du vol réalisé par Air France sur un A310 entre Nîmes-
Garons et Paris Charles de Gaulle, avec 19 agents d’Air France et d’Airbus et 2 personnes 
représentant le personnel naviguant, le souffle des réacteurs arracha le revêtement en enrobé du 
prolongement d’arrêt. Des morceaux d'enrobé, projetés vers l'arrière, heurtèrent et 
endommagèrent le plan horizontal réglable (PHR) de l’avion. 
 
 
        
Figure 6G et 7D.  Le PHR de l’A310 après l’accident de 7 février 1991 
 
L'équipage ne se rendant pas compte de l’événement poursuivit le décollage. Deux 
minutes plus tard, alors que l'avion passait à 4 150 pieds en montée, les occupants ressentirent 
pendant quelques secondes de très fortes vibrations en provenance de l'arrière et constatent que 
le PHR est endommagé. Les pilotes procédèrent à des essais de manœuvrabilité en pilotage 
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manuel et en pilotage automatique et, ne constatant aucune anomalie, décidèrent la poursuite du 
vol vers l'aéroport de Paris Charles de Gaulle à vitesse et altitude modérées (vitesse 260 kt au 
niveau 240). La suite du vol et l'atterrissage s'effectuèrent normalement. [46] . 
Suite à cet incident où il n’y avait pas eu de morts ou de blessés, le PHR avait été sérieusement 
endommagé. 
   
Boeing 737-300, 8 September 1994, Pittsburgh, Pennsylvanie. 
Le 8 septembre 1994, le vol  427 US Air (actuellement US Airways), Boeing 737-3B7 
(737-300), c’est crashé pendant les manœuvres d’atterrissage sur l’aéroport International de 
Pittsburgh en Pennsylvanie. L'avion en approche finale entre dans une descente non contrôlée et 
touche le sol près d’Aliquippa, en Pennsylvanie, à environ 6 kilomètres au nord-ouest de 
l'aéroport de destination. Toutes les 132 personnes à bord ont été tués, et l'avion a été détruit 
suite à la force de l'impact et à l'incendie. Les autorités de National Transportation Safety Board 
ont déterminé que la cause probable de cet d’accident été la perte du control de l’appareil suite 
au blocage de la gouverne de direction. Cette gouverne est la surface de commande la plus 
susceptible d’être déviée dans une direction opposée à celle demandée par les pilotes. 
Effectivement ce type de panne peut apparaître après un bourrage de la principale unité de 
contrôle de servo-valves secondaire et primaires. [47] 
 
Airbus A310, 6 Mars 2005, Varadero, Cuba 
Le vol 961 effectué le 6 mars 2005 par un Airbus A310-308 était un vol commercial 
transportant 262 passagers et 9 membres d'équipage de Varadero, Cuba vers la ville de Québec. 
Après avoir monté à son altitude de croisière de 35.000 pieds (11.000 m), soudain, l'avion a 
amorcé un roulis hollandais, après qu’un coup sursauta violemment l'avion. L'avion est monté 
jusqu'à ce que les pilotes réussissent vaincre le roulis hollandais. Comme il n'y avait pas 
d'avertissements sur l’ECAM/FWC indiquant un problème des gouvernes ou un problème 
d'amortisseur de lacet l'avion a continué son voyage et a atterri en toute sécurité. L'inspection au 
sol a révélé que l'ensemble de la gouverne de direction a été arraché. L'appareil a probablement 
eu une fracture due au stress qui est passée inaperçue pendant plusieurs vols avant celui-ci.  Les 
analyses ont montré qu’au décollage de Varadero, la gouverne de direction de l'avion présentait 
un décollement ou une fracture de l'âme dans le plan, causé soit par un événement distinct mais 
non par un impact par objet contondant, soit par un collage insuffisant au niveau du profilé en Z 
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du panneau latéral gauche.  Ce dommage s'est aggravé en vol, et l'avion a perdu sa gouverne de 
direction. [49] 
 
Airbus A300, 22 Novembre 2003, Bagdad, Iraq 
Le 22 Novembre 2003, peu après le décollage de Bagdad, en Irak, un avion cargo Airbus 
A300 appartenant à European Air Transport (DHL) a été frappé sur l'aile gauche par un missile. 
L’aile a entraîné une perte complète de systèmes de commandes de vol hydrauliques.. L'avion a 
rapidement perdu sa stabilité mais les pilotes essayent de la rétablir à l’aide de la poussée 
différentielle (comme dans le cas des 12 juillet 1989 le vol 232 d’United Airlines aux Etats-
Unis). Il varie de manière asymétrique à gaz pour établir le contrôle de lacet et de faire tourner 
l'appareil. L’ingénieur de bord a fait sorti le train d'atterrissage, une procédure normalement 
accompli avec l'énergie hydraulique, mais dans ces conditions le train d’atterrissage a augmenté 
la traînée et à réduit la vitesse afin de stabiliser l'Airbus.  
En environ 10 minutes, l'équipe a appris à gérer les virages, les montées et les descentes. 
Après un parcours sinueux, il a exécuté un virage à droite et a annoncé qu’il est proche de 
l’atterrissage sur l'aéroport international de Bagdad. [48] 
 
   
Figure 7G et 7D. L’aile gauche de l’A300 après l’accident de Bagdad 
 
Airbus A320, 17 Juillet 2007 - São Paulo, Brasil 
L’avion transportait 181 passagers et 6 membres d’équipage et il s’est écrasé à 
l’atterrissage, tuant tous les occupants et 11 autres personnes au sol. L’Airbus A320 de Tam 
Lineas Aeras (la plus importante compagnie aérienne du Brésil) a dérapé sur la piste rendue 
glissante par la pluie, puis a traversé une autoroute très fréquentée et a fini sa course entre une 
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station-service et un bâtiment de la TAM, où il a explosé. La vidéo de l’atterrissage montre que 
l’avion aurait accéléré après avoir touché la piste. D'un autre côté, la compagnie aérienne TAM a 
aussi expliqué que l’avion volait avec un inverseur de poussée en panne. L’A320 est autorisé à 
voler avec une telle panne, et peut se poser en toute sécurité. Mais le pilote doit alors garder en 
mémoire que sa puissance de freinage est réduite. 
  
Figure 8G et 8D : L’ accident de la TAM, 17Juillet 2007, Sao Paulo, Brésil 
 
 
Airbus A310, 15 Janvier 2009, Hudson, New-York 
Pendant le vol 1549 d’US Airways, du 15 janvier 2009 à New York (États-Unis) 
l'appareil Airbus A310 amerrisse dans la rivière Hudson. L’accident est probablement du a une 
double panne des moteurs qui a entraîné aussi une panne des volets. Comme l’inquiète officielle 
BEA n’est pas encore finalisée, d’après les photos non officielles publiées sur Internet il paraît 
que les volets ont été en effet sortis à 2°.  
Grâce aux pilotes, l’avion fait un parfait amerrissage et les passagers sont tous évacués 
avant que l’avion s’écroule dans l’eau glacé de Hudson. [50] 
 
    
Figure 9G et 9D. L’amerrissage de l’A320, le 15 janvier 2009, New York 
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Boeing 737-8F2, 25 Février 2009, Amsterdam, Pays-Bas  
Le Boeing 737-800 transportait 128 passagers et 7 membres d’équipage s’est écrasé peu 
avant d’atterrir à Amsterdam, tuant 9 personnes à bord.  L’avion devait se poser sur l’aéroport 
international d’Amsterdam-Schiphol. Il s’est écrasé dans un champ de terre situé à environ 3 
kilomètres avant la piste, près d’une autoroute, et s’est brisé en trois morceaux. Le fuselage s’est 
brisé au niveau du cockpit, et la queue de l’appareil s’est détachée. L’un des moteurs s’est 
arraché de l’aile a été retrouvé très endommagé à près de 200 mètres de l’épave. L’autre moteur, 
quasiment intact, gît à côté du fuselage. Aucun feu ne s’est déclaré. 
  
Figure 10G et 10D. Boeing 737-8F2, 25 Février 2009, Amsterdam, Pays-Bas 
 
Le fait que l’appareil se soit écrasé sur un champ de terre labouré, donc une surface 
molle, a probablement contribué à absorber la force de l’impact et réduire le nombre de victimes. 
De plus, aucun feu ne s’étant déclaré, les survivants à l’impact ont pu s’échapper ou être 
secourus. 
 
A330-200, 01 Juin 2009, Océan Atlantique 
Le Vol Air France AF447 avait décollé de Rio de Janeiro à destination de Paris et 
transportait 216 passagers et 12 membres d’équipage. Il s’est abîmé dans l’océan, tuant les 228 
occupants. Trois heures après le décollage, alors que l’appareil survolait l’océan Atlantique, 
l’équipage a reporté traverser un orage avec de fortes turbulences. Quelques minutes plus tard, le 
centre d’Air France a reçu un message automatisé en provenance de l’A330 et indiquant une 
panne des circuits électriques de l’appareil. C’est la dernière information enregistrée en 
provenance du vol AF447. Six minutes plus tard, l’armée de l’air brésilienne indiquait que 
l’appareil n’avait pas contacté les contrôleurs comme ceci avait été prévu.  
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Une série de messages ACARS a été envoyée automatiquement par l’avion. Ces 
messages indiquaient d’abord une déconnexion du pilote automatique, puis une réversion des 
lois de commandes de vol en “alternate law” (mode permettant aux commandes de vol de 
fonctionner lorsque des paramètres d’entrée ne sont plus disponibles ou détectés erronés). 
Plusieurs messages indiquant des erreurs de l’anémométrie et des systèmes de navigation ont été 
envoyés. Puis une erreur des commandes de vol était indiquée. Le dernier message indiquait une 
alarme concernant la pression de l’air dans la cabine.  L’analyse des conditions météo rencontrée 
suggère que de fortes turbulences étaient possible à la périphérie de la dernière formation 
orageuse mais que l’avion n’aurait pas été confronté à la foudre. Il est possible que l’appareil ait 
été confronté à une concentration d’eau exceptionnellement forte, mais c’est davantage probable 
qu’il était dans une zone de cristaux de glace. 
 
  
Figure 11G et 11D. L’accident de l’A330-200, 01 Juin 2009, Océan Atlantique 
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I.5 Conclusion  
Bien que le nombre d’avions ne cesse d’augmenter, le nombre d’accidents par vol ne 
cesse de décroître, au point de porter aujourd’hui l’avion au rang de moyen de transport le plus 
sûr (en nombre d’accidents mortels par heure de trajet ou par kilomètres parcourus). Le progrès 
technologique dans le domaine aéronautique porte ses fruits, et on s’aperçoit tous les jours que 
les redondances matérielles et logicielles et techniques de surveillance coûteuses mises en place 
dans les aéronefs ne sont pas vaines. L’allongement de la durée des vols est également une cause 
de la réduction du nombre d’accidents par heure de vol ou kilomètres parcourus (Les accidents 
se produisant majoritairement au décollage et à l’atterrissage, un avion long-courrier effectuant 
une ou deux rotations par jour est forcément moins exposé qu’un court-courrier qui effectue une 
dizaine de rotations dans la journée). L’expérience grandissante des constructeurs, la 
réglementation et les contrôles des autorités de l’Aviation Civile ne peuvent être que bénéfiques 
à la sécurité. Cependant, avec un nombre d’avions en vol en constante augmentation, même si la 
proportion d’accidents par vol décroît légèrement, inexorablement le nombre absolu d’accidents 
ne pourra que s’accroître. Des avions de passagers de très grande capacité sont utilisés 
aujourd’hui dans le transport aérien et l’occurrence d’une catastrophe aérienne sur ces types 
d’appareils a alors des conséquences très meurtrières.   
Ces tendances justifient alors, aussi bien sur le plan humain qu’économique,  que l’on se 
penche sur le développement de nouvelles fonctions de protection ou d’aides automatiques  au 
pilotage/guidage dans des conditions de pannes qui pour un type d’avion donné  n’apparaissent 
que très rarement. C’est la problématique principale abordée dans cette thèse.   
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Chapitre II 
Eléments de Dynamique du Vol 
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II.1 Introduction 
Dans ce chapitre sont présentés les principales équations relevant de la mécanique du vol 
atmosphérique de l’avion et qui servent de base pour les modifies de dynamique du vol  utilisé 
dans ce mémoire de thèse. Comme on s’intéresse au pilotage de l’avion, l’échelle de temps 
considéré conduit à considérer d’une part que l ‘avion est un corps rigide et que d’autre part, 
celui-ci évolue dans une atmosphère parfaitement connue au dessus d’une Terre plate. Ceci 
conduit à exprimer les équations du mouvement de l’avion sous forme d’équations différentielles 
non linéaires qui seront mises à profit dans les chapitres suivants pour faire la synthèse de lois de 
pilotage automatique [55]. 
 
II.1.1 Définitions des trièdres de référence 
Suivant les besoins de l’étude, les mouvements de rotation (position angulaire et vitesse 
de rotation) d’un avion  sont représentés suivant différents trièdres de référence, appliqués en 
général au centre de gravité de l’avion:  
 Le trièdre terrestre local GE, (XE, YE, ZE) : L’origine de ce trièdre coïncide avec le 
centre de gravité de l’avion. L’axe XE est dirigé suivant une référence d’azimut (nord vrai 
ou nord magnétique en général). L’axe ZE est orienté dans la direction du centre de la 
Terre. L’axe YE est perpendiculaire au plan XE ZE et est orienté vers l’Est. 
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Figure 12. Le trièdre terrestre local et le trièdre avion 
 
 
 Le trièdre avion GB, (XB, YB, ZB) : Ce trièdre est une base d’étude pour le mouvement 
de l’avion par rapport aux autres trièdres de référence. L’axes XB est issu de l’origine OB 
vers le nez de l’avion. C’est l’axe longitudinal de l’avion, en général voisin de son axe 
principal d’inertie. L’axe YB est perpendiculaire au plan de symétrie de l’avion et est 
orienté vers la droite. Le plan XBZB coïncide avec le plan symétrique de l’avion. L’axe 
ZB est perpendiculaire au plan horizontal avion XBYB et est orienté vers le bas. 
 
 Le trièdre aérodynamique GW, (XW, YW, ZW) : L’axe XW est orienté suivant la direction 
du vecteur de vitesse air. L’axe ZW est perpendiculaire é l’axe XW et orienté vers le bas. 
L’axe YW est perpendiculaire au plan XWZW et est orienté vers la droite. 
WX
WY
BY
BX
BZ
WZ


 
Figure 13. Le trièdre aérodynamique et le trièdre avion 
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II.1.2 Matrices de passage entre les différents trièdres de référence 
Suivant les objectifs de l’étude, les variables de la dynamique du vol d’un avion peuvent être 
exprimées de façon plus claire suivant un repère particulier. Il pourra donc être nécessaire de 
passer d’une représentation é une autre par une opération de rotation autour du centre de gravité 
de l’avion. Les matrices de passage associées é ces rotations sont les suivantes : 
 Passage du trièdre terrestre local au trièdre avion : La matrice de passage du trièdre 
aérodynamique au trièdre avion (une rotation en  puis une rotation en ) est donnée 
par : 
















cossinsincossin
0cossin
sinsincoscoscos
BWL      (1) 
 
 Passage du trièdre terrestre local au trièdre avion : La matrice de passage correspond 
à trois rotations du trièdre terrestre local au trièdre avion 
    et s’écrit : 
 



























coscossincoscossinsinsinsincossincos
sincoscoscossinsinsincossinsinsincos
sincossincoscos
BEL     (2) 
où les trois angles ,  et 
 sont les angles Euler (l’assiette latérale, l’assiette de tangage 
et le cap ou azimut). 
 
 Passage du trièdre terrestre local au trièdre aérodynamique : La matrice de passage 
du trièdre aérodynamique au trièdre terrestre local suivant les rotations successives,   
  , est exprimée par :  

















coscossincossin
sincoscossinsincoscossinsinsincossin
sinsincossincoscossinsinsincoscoscos
EWL             (3) 
où les angles  et  sont respectivement les azimut aérodynamique et la pente 
aérodynamique (ou ‘‘la pente’’). L’angle  représente l’angle de roulis aérodynamique. 
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II.2. Les équations de la mécanique du vol 
Les équations gouvernant le comportement dynamique d’un avion en configuration 
traditionnelle sont basées sur  la mécanique Newtonienne et considèrent un avion rigide de 
masse constante. Les forces et moments s’exercent sur l’avion sont en général exprimées dans le 
repère avion qui est entraîné en rotation par rapport au repère terrestre local. 
II.2.1. Forces et moments 
Un avion volant dans l’atmosphère est soumis à des forces et moments extérieurs associés 
principalement à la poussée de moteur, la gravitée et les effets aérodynamiques qui peuvent 
s’exprimer dans le trièdre avion tel que : 
pousée
Poids
résultante 
aérodynamique
gravité
..GC
..AC
.P
 
Figure 14. Les résultantes des forces qui s’appliquent sur un avion 
Forces aérodynamiques : 
La force aérodynamique présente trois composantes : la traînée D, la portance L et la 
force latérale Y que l’on exprime d’abord dans le trièdre aérodynamique. Elles ont des 
expressions générales telles que : 
 




































L
Y
D
a
ZW
YW
XW
W
C
C
C
SV
L
Y
D
A
A
A
A 2
2
1 

 (4) 
où  est la densité air, Va est la vitesse air, S est la région des ailes de référence et  D, L et Y  
sont les coefficients aérodynamiques non dimensionnels. Le terme 221 aV  est souvent noté Q, 
c’est la pression dynamique.  
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On passe à l’expression des forces aérodynamiques dans le trièdre avion par une opération 
matricielle telle que : 
 WBWB ALA

   (5) 
avec 
             




























cossinsincossin
cossin
sinsincoscoscos
LYD
YD
LYD
A
A
A
A
ZB
YB
XB
B

 (6) 
Force gravitationnelle : 
La force gravitationnelle s’exprime simplement dans le trièdre terrestre local par : 
 
 










zg
mGE 0
0

 (7) 
Dans le trièdre avion, elle s’écrit :  
 









 















coscos
sincos
sin
mg
mg
mg
G
G
G
G
ZB
YB
XB
B

 (8) 
La poussée des moteurs :
 






















0
0
XB
ZB
YB
XB
B
T
T
T
T
T

 (9) 
La résultante des forces extérieures s’écrit: 
 

























ZBZBZB
YBYBYB
XBXBXB
ZB
YB
XB
B
TGA
TGA
TGA
F
F
F
F

 (10) 
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Les moments aérodynamiques :
Le moment aérodynamique résultant des différents actionneurs est en général défini par rapport 
au centre de poussée des forces aérodynamiques (le foyer). 
 
Figure 15. Les différents actionneurs créateurs de moments aérodynamiques 
Celui-ci se décompose suivant les axes du trièdre aérodynamique. On a :  
 



































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n
m
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A
ZW
A
YW
A
XW
A
Cb
Cc
Cb
V
N
M
L
M
M
M
M
W
2
2
1 

 (11) 
où b et c sont des longueurs de référence. En général, b est la demi-longueur de l’aile et c est la 
longueur de corde. Cl, Cm et Cn sont les coefficients de moment, ils sont sans dimension. On 
exprime le moment aérodynamique dans le trièdre avion par l’expression suivante : 
 AWWCGCP
A
B MArrM

 )(  (12) 
où CGCP rr

  est le vecteur d’extrémités le centre de gravité et le centre de poussée 
aérodynamique.  
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A titre d’exemple on présente ci-dessous, d’une façon schématique, une chaîne de commande de 
vol hydromécanique et une chaîne de commande de vol électrique.  
 
Figure 16. Chaîne de commande de vol hydromécanique 
 
Figure 17. Chaîne de commande de vol électrique (Fly by Wire) 
Le moment créé par la poussée des moteurs: 
Le moment de poussée est issu des effets de poussée asymétriques et des couples créés suivant 
les axes de l’avion. Son expression est donnée par : 
   PBPCGPCGB MTrrM

  (13) 
Le poids total étant appliqué au centre de gravité n’y crée aucun moment. Le moment résultant 
total est la somme entre le moment aérodynamique et le moment de poussée. Il est donné dans le 
repère avion par :  
 
P
B
A
BB MMM

  (14) 
  
37
II.2.2. Equations du mouvement 
L’application du principe fondamental de la dynamique conduit aux équations du mouvement 
dans le repère avion.  Les équations explicitant l’accélération linéaire de l’avion (mouvement de 
translation) s’écrivent : 
 








 



qupv
m
Fw
pwru
m
Fv
rvqw
m
Fu
ZB
YB
XB



 (15) 
Les effets aérodynamiques dépendent de l’orientation du vecteur vitesse air par rapport au trièdre 
avion, on a : 
 
BZ
Y
X
Ba
a
a
a
Ww
Wv
Wu
w
v
u
V

























  (16) 
d’où son module : 
                           222 aaaa wvuV                                                            (17) 
d’où les expressions des angles aérodynamiques : 
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!!
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

aa
a
a
aaaa
a
a
Vv
V
v
Vwuw
u
w
/sin
//tg
1
1


 (18) 
Les équations associées à l’accélération angulaire de l’avion autour de son centre de gravité 
(mouvement de rotation) s’écrivent : 
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   
 
   
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









rq
D
IIII
pq
D
IIII
M
D
IM
D
Ir
pr
I
Ipr
I
IIM
I
q
rq
D
IIII
pq
D
IIII
M
D
IM
D
Ip
xzzzxxyyxzxxyyxx
ZB
xx
XB
xz
yy
zx
yy
xxzz
YB
yy
xzzzzzyyxzzzyyxx
ZB
xz
XB
zz
2
22
2
1



 (19) 
où  2xzzzxx IIID   
A ces équations sont associées les équations d’Euler données par : 
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cossintg
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.
.
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qr
 (20) 
qui permettent de relier les vitesses angulaires dans le repère avion aux taux de variation des 
angles d’assiette. 
Les composantes de la vitesse inertielle de l’avion dans le repère terrestre local s’écrivent : 
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sinsincossincoscossinsinsincoscoscos



  (21) 
ou encore :  
                                                         


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
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
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a
a
a
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V
V
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y
x



                          (22)  
II.3  Les modèles nominaux  retenus  
 
Les différents objectifs de pilotage et de guidage étant souvent composés de manœuvres 
purement longitudinales ou latérales, on revient ici sur la représentation de la dynamique du vol 
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dans ces deux espaces. On ne considère ici que le cas d’un fonctionnement nominal des 
actionneurs et on suppose l’intégrité de la structure de l’avion. 
III.3.1. Modèle retenu pour la dynamique longitudinale 
Partant des expressions générales de la Mécanique du vol [18], en supposant que le vent 
nul et que les dynamiques des actionneurs et des capteurs sont parfaites, on peut adopter pour la 
représentation de la dynamique du vol longitudinale d'un avion les équations suivantes: 
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y
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
 (23) 
auxquelles s'ajoutent les relations : 
 


 




q
 (24) 
Ici, D est la traînée aérodynamique, L est la portance aérodynamique, M est le moment de 
tangage, T est la poussée moteur, V est la vitesse aérodynamique,  est la pente,  est l’incidence 
aérodynamique, q est la vitesse de tangage, z est l’altitude et g l’accélération de la pesanteur. 
On suppose ici que l’on dispose d’un modèle analytique approche de la portance, de la 
traînée et du moment de tangage. Celui-ci peut être obtenu à partir de données expérimentales 
par un traitement numérique adéquat (lissage, estimation par les moindres carrés, réseaux de 
neurones [36]) . On a donc : 
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 (25) 
  
40
où p est le braquage de la gouverne de profondeur, F  est le braquage des volets,  est la masse 
volumique de l'air, S est la surface de référence de l'avion, l est la corde de référence, et les C() 
sont des coefficients aérodynamiques dépendant de l'incidence de façon analytique. 
III.3.1.1. Le modèle adopté pour la dynamique latérale 
L’équation donnant l’accélération latérale de l’avion supposé rigide peut s’écrire sous la forme: 
pwru
m
Fv YB 
      (26) 
où la somme des forces extérieures s’écrit : 
                                                
 sincos
2
1 2 gmCSVF DYB 
                                       (27) 
avec comme expression analytique classique pour le coefficient aérodynamique CY:  
                                           dYaYYYYY darp
CCrCpCCC 


                                   (28) 
Les mouvements de rotation en roulis et en lacet sont donnés simultanément dans les axes avion 
par les équations: 
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 ou                                                
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Les expressions analytiques classiques pour Cl et Cn adoptées ici sont : 
 dnannnnn
dlalllll
darp
darp
CCrCpCCC
CCrCpCCC






 (31) 
L’équation (26) s’écrit encore en prenant comme définition pour le dérapage aérodynamique   
= v / V : 
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 pr
V
gC
m
V
Y  sincos2
1
 (32) 
II.4 Protections automatiques  
 
Si les équations ci-dessus sont sensées décrire ou prédire les mouvements de l’avion dans 
l’atmosphère (standard ou non), le domaine de vol de l’avion n’est pas infini (domaine de vol) et 
ses évolutions (angles d’attitude et facteurs de charge), notamment lorsqu’il s’agit d’avions de 
transport, sont fortement limitées. Les avions de transport présentent de nombreuses alarmes et 
protections automatiques destinées d’abord à alerter le pilote de la proximité d’une limite de 
fonctionnement, puis à ramener l’avion dans des conditions de vol acceptables. 
II.4.1 Les alarmes et protections automatiques 
 
La figure ci-dessous est une vue synthétique des principales alarmes et protections 
fournies par les systèmes de bord chargés de la sécurité pour un avion de transport moderne. 
 
 
 
Figure 18. Principales protections automatiques d’un avion moderne (type A320) 
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II.4.2 Protection contre la panne moteur 
La panne d’un des moteurs latéral d’un avion multi-moteur provoque immédiatement, 
outre une perte de poussée et une diminution de la vitesse, un fort moment de lacet augmentant 
fortement le dérapage aérodynamique, ce qui menace directement la survie de l’avion.  
D’un point de vue de la sécurité des passagers, on aurait tout intérêt à placer les moteurs 
le plus loin possible du fuselage (risque d’éclatement des moteurs), cependant, dans le cas de la 
panne d’un moteur latéral, le moment de lacet avion provoqué par la poussée dissymétrique des 
moteurs en fonctionnement est d’autant plus grand que ceux-ci sont placés loin du fuselage.  Une 
protection automatique sera le contre-braquage de la dérive de façon à compenser ce moment de 
lacet. Ceci conduit à choisir la distance de l’attache moteur par rapport au fuselage  de l’ordre du 
tiers de la longueur de l’aile pour un bimoteur et de deux tiers pour la deuxième paire de moteurs 
pour un quadrimoteur.  
Compte tenu de l’efficacité de la gouverne de dérive ceci est suffisant pour compenser le 
moment de lacet créé par les moteurs. Par ailleurs, une réduction du taux de montée de l’avion, 
qui devra de toute façon se dérouter et rejoindre au plus tôt une piste pour se poser, pourra 
permettre de stabiliser la vitesse à une valeur supérieure à la vitesse de décrochage.  
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II.5. Conclusion 
Dans ce chapitre a été présenté le modèle retenu pour la dynamique du vol des avions. Celui-
ci se compose d’équations différentielles non linéaires dont les composantes aérodynamiques, 
expressions et paramètres aérodynamiques, sont difficiles à estimer avec précision. Ainsi, pour 
les problèmes de commande automatique, outre la difficulté inhérent au non linéaire, la question 
de la robustesse aux incertitudes du modèle 
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Chapitre III 
Introduction à la commande tolérante aux 
pannes 
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III.1 Introduction 
Dans ce chapitre un état de l’art sur les techniques de commande développées par 
l’Automatique pour faire face à la présence de pannes dans un système est présenté. Il s’agit en 
général de rendre le système tolérant aux pannes qui finissent par se manifester même lorsque 
des techniques avancées, et souvent coûteuses ont contribué à la conception, sûre de 
fonctionnement du système.   
Un système tolérant aux pannes possède la capacité de maintenir ses objectifs nominaux 
en dépit de l’occurrence d’une panne et de s’en accommoder de manière automatique. Il doit 
permettre en général de garantir la stabilité du système et/ou des performances dégradées 
acceptables en présence de pannes plus importantes (défaillances de capteurs et d’actionneurs, 
modifications physiques du processus commandé).  
Une commande par retour d’état conventionnelle peut s’avérer très limitée et amener le 
système en présence d’une panne vers des comportements non désirés, voire jusqu’à l’instabilité. 
Pour pallier à de telles situations catastrophiques, de nouvelles lois de commande ont été 
développées dans le but précis de maintenir les performances du système ainsi que sa stabilité, 
lors d’une panne. Dans le domaine industriel ou en Aéronautique, ce type de problème a été 
souvent contourné en faisant appel à la redondance matérielle appliquée aux actionneurs et aux 
capteurs. Cette stratégie est a priori non seulement coûteuse mais elle requiert aussi un important 
dispositif de maintenance. Ainsi, la commande tolérante aux pannes (Fault Tolerant Control-
FTC) doit permettre de diminuer les coûts associés à l’acquisition et à l’entretien des 
équipements et des systèmes pour en assurer le bon fonctionnement. 
 
Applications Références 
Aviation [4] - [13] [17] [20] [54] 
Espace [21] [27] [32] [57] 
Navale [56] 
Automobile  [58] [61] 
Commande des moteurs/propulsion [7] [10] [12] [13] 
Processus chimiques/ pétrochimie  [59] [62]   
Robots [3] [52] 
Figure 19 Exemples de domaines d’application de la FTC 
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L’élaboration de lois de commande tolérantes aux pannes est une tâche multidisciplinaire, 
où interviennent différents domaines des sciences physiques et de la technique dont notamment 
la théorie de la commande, le traitement du signal et les facteurs humains. De nombreux 
domaines ont déjà donné lieu à d’importantes applications de la commande tolérante aux pannes 
(figure 20). 
 
La FTC a suscité beaucoup d’intérêt, surtout pour le domaine aéronautique. Par exemple, 
Patton [39] a dit . . . 
“…Research into fault tolerant control is largely motivated by the control problems 
encountered in aircraft system design. The goal is to provide a ”self-repairing” capability to 
enable the pilot to land the aircraft safely in the event of serious fault . . .” 
 
III.2 Classification des types de pannes  
Les pannes sont des événements qui apparaissent au niveau des différents sous-systèmes 
composant le système global. Nous pouvons alors distinguer les pannes suivant les organes 
fonctionnels du système qu’elles affectent. On distingue alors les trois types de pannes 
suivantes : 
 
Les pannes des actionneurs : 
Les pannes d’actionneurs agissent au niveau de la partie opérative et détériorent le signal 
d’entrée du système. Elles peuvent correspondre à une perte totale ou partielle d’un actionneur 
agissant sur le système. Un exemple de perte totale d’un actionneur est un actionneur qui est 
resté bloqué [16] sur une certaine position entraînant une incapacité à commander le système par 
son biais. Les pannes partielles des actionneurs correspondent à des actionneurs réagissant aux 
signaux de commande de façon non nominale (niveau de l’action, saturation, temps de réponse, 
etc). Par exemple, la présence d’une fuite dans un vérin pourra entraîner une perte de puissance 
et un temps de réponse dégradé pour la commande d’une gouverne. Très souvent, les pannes des 
actionneurs résultent d’un défaut d’alimentation en puissance. Celle-ci qui est restée très 
longtemps de nature hydraulique tend à faire appel de plus en plus à l’énergie électrique. Les 
figures 21 et 22 permettent d’apprécier le degré de redondance et de complexité des chaînes de 
puissance hydrauliques alimentant les divers actionneurs et servitudes d’avions de transport 
récents. 
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Figure 20. Alimentation hydraulique de l’A340 
 
 
 
Figure 21. Génération et alimentation hydraulique de l’A330 
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Les pannes des capteurs : 
Ce type de panne se produit compte tenu de l’état physique du sous-système défaillant 
(détérioration, corrosion, déformation, obturation, rupture, etc.). Un capteur qui présente une  
panne partielle produit un signal plus ou moins précis et donc entraîne une erreur variable entre 
la valeur affichée et la valeur vraie. Une panne totale d’un capteur produit une valeur de signal 
qui n’est plus du tout en rapport avec l’évolution de la grandeur physique mesurée. Ainsi le 
système de commande qui reçoit cette information erronée pourra être conduit à générer des 
signaux de commande complètement inadéquats pour réaliser une certaine fonction et pourra 
mettre la survie du système en danger. Ainsi, en général, notamment dans le monde 
aéronautique, des chaînes redondantes de capteurs sont mises systématiquement en œuvre et la 
complémentarité entre certaines mesures est souvent utilisée, par des techniques d’hybridation et 
de filtrage, pour générer des estimées de certaines grandeurs, indépendamment des capteurs qui 
les mesurent directement.  
 
Les pannes des composants du système commandé: 
Ce type de panne provient du système lui-même; bien souvent les pannes n’appartenant 
pas à une panne de capteur où d’actionneur, sont classées de manière arbitraire dans cette 
catégorie. Une panne de composant est due à la rupture ou à l’altération d’un composant 
élémentaire du système, réduisant les capacités de celui-ci à effectuer une tâche. En pratique, 
ceci donne une modification des caractéristiques du système proprement dit (déformation d’une 
surface, roulements altérés, encrassement . . .). 
De même l’occurrence d’une panne dans une servitude d’un avion de transport (système de 
pressurisation et chauffage de la cabine et du cockpit, alimentation électrique des systèmes 
avioniques, etc) peut conduire à des situations catastrophiques.  
Il existe de nombreuses autres classifications possibles des pannes des systèmes automatisés.  
Dans le domaine de l’Aéronautique, la classification des pannes en fonction de leur rareté 
(fortement souhaitée) et de  la criticité de leurs conséquences (fortement écartée) joue un rôle 
important dans leur conception et l’évaluation de leurs performances de sécurité.  
 La classification correspondante est présentée dans le tableau ci-dessous (Figure 23). 
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Classification 
des pannes : 
MIN 
mineure 
MAJ 
majeure 
HAZ 
Dangereuse 
(hazardous) 
CAT  
catastrophique 
 
 
 
Probabilité : 
 
> 10-5 /hdv 
 
probable 
 
10-7 < l < 10-5 /hdv 
 
rare 
 
10-9 < l < 10-7 /hdv 
 
extrêmement rare 
 
< 10-9 /hdv 
 
Extrêmement 
improbable 
Effet : 
 
 
 
Aucun effet 
apparent 
 
 
- réduction des marges de 
sécurité 
- augmentation de la 
charge de travail 
équipage 
- quelques blessés légers 
 
 
- forte réduction des 
marges de sécurité 
- difficulté pour 
l’équipage à 
maîtriser la 
situation 
- blessés graves, 
quelques morts 
- perte de l’appareil 
- nombreux morts 
 
 
Figure 22. Classification des pannes dans le domaine aéronautique 
 
III.3 Les différentes approches de la commande tolérante aux pannes 
 
Depuis plusieurs décennies des études visant au développement de techniques de 
commande permettant de s’accommoder de la présence de pannes ont été développées par les 
automaticiens. [24], [35], [40], [41]. 
 
III.3.1 Les différentes approches thématiques 
La figure 24 présente les principaux domaines thématiques associés à la conception de 
systèmes de commande tolérants aux pannes : 
 
   
 
 
 
 
Figure 23. Les principales approches de l’Automatique face aux pannes 
 
FDI
Contrôle 
Robuste 
Commande 
Reconfigurable 
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Il y a donc trois principaux domaines:  
o L’isolation et la détection des pannes (Fault Detection and Identification-FDI),  
o La commande reconfigurable,  
o La commande robuste.  
 
 Le schéma ci-dessus a été à l'origine représenté par Patton en 1996 [40], il reste 
grandement valable aujourd’hui encore. Dans [40] sont passées en revue les principales 
contributions apportées à cette époque par divers auteurs dont les travaux relèvent de ces trois 
approches et très souvent de combinaisons entre-elles. 
Les idées principales liées à la conception et au développement d'un système de commande  
reconfigurable ont été proposées initialement par Blanke [5, 6] et Patton [38]. Ils ont montré 
comment la conception de chaque sous-système affecte les performances de l’ensemble du 
système, ce qui montre la nécessité d’une approche globale pour la conception de tels systèmes 
de commande pour lesquels on attend un haut degré de sécurité.  
La figure 25 montre pour un avion quelle peut être la composition d’un système de 
commande tolérant aux pannes qui  utilise la reconfiguration automatique de cette commande. 
Celui-ci se compose de :  
- un module de détection et isolation des fautes (Fault Detection and Identification-
FDI), 
- un module de commande proprement dit,  
- un mécanisme de reconfiguration, 
-  des blocs de reconfiguration de la commande par feedback (retour d’état et/ou 
retour de sortie).  
 
Dans ce schéma, les lignes continues représentent les principaux signaux (commande, consignes, 
estimations, mesures) pendant que les lignes discontinues représente l’adaptation (le réglage, la 
programmation, la reconfiguration ou la restructuration). Les fautes possibles incluent le mauvais 
fonctionnement des capteurs, des actionneurs ou des autres composants de l’avion. Le bloc FDI 
suit de manière permanente le comportement, dont la stabilité, du système   en utilisant le signal 
de retour d’état de la boucle de pilotage/guidage et commande la position des actionneurs, il 
fournit aussi au bloc de surveillance les informations concernant l’emplacement et l’ampleur des 
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pannes. La relation entre ces principaux composants présentés dans la figure 25, doit permettre 
une reconfiguration automatique en ligne.  
 
 
 
 
 
 
-  
-  
 
 
 
 
 
Figure 24. Schéma général d’un système de commande tolérante aux fautes 
 
 
Le sous-système de détection et d’identification des fautes (FDI) détecte une panne, 
l’isole et ainsi le sous-système de reconfiguration de la commande peut être mis en œuvre enfin 
d’amener au système, stabilité et autres performances acceptables. Une bonne mise en œuvre de 
la commande de reconfiguration dépend de la capacité du sous-système FDI à identifier la panne 
d’une manière prompte et précise [38] [41] [63], [64]. C'est important que l'unité FDI soit 
capable de fournir et diagnostique information dans un format convenable et faciliter au système 
l’adoption de la commande adaptative. 
Avec le développement quantitatif et/ou qualitatif des outils dans de domaine de la FDI, 
les réseaux de neurones artificiels sont devenus un outil très utilisé dans ce domaine [68]. La 
commande robuste a aussi reçu beaucoup d'attention de la communauté de l’Automatique et ceci 
à partir de la fin des années 1970. Néanmoins, il y a peu de cas où les chercheurs ont essayé 
d'appliquer directement la théorie de la commande robuste dans le cadre de la reconfiguration de 
la commande. Cette approche ne considère pas de façon explicite les effets des fautes sur le 
comportement du système commandé [30] [6]. Cette approche de la commande de 
reconfiguration, que l’on peut qualifier de  passive, fait à la base l’hypothèse que l’effet des 
Reconfiguration 
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pannes peut être modélisé par des incertitudes du modèle utilisé pour faire la synthèse des 
signaux de commande. 
Néanmoins, certaines techniques de commande robuste peuvent être adaptées à certains 
types de pannes dont l’effet peut être modélisé par des régions d'incertitude autour d'un modèle 
nominal. Malheureusement beaucoup de pannes courantes produisent des effets qui ne peuvent 
pas être modélisés suffisamment bien sous la forme d’une incertitude paramétrique. Ces 
problèmes motivent le besoin de concevoir un système de commande qui prenne en compte 
explicitement l’occurrence de pannes. 
Le domaine de la commande tolérante aux pannes, proprement dite, a attiré de plus en 
plus l'attention de nombreux chercheurs qui ont proposé des solutions des plus variées. Par 
exemple, Stoustrup et Niemann, [53] ont utilisé la linéarisation par retour d’état et Ghosh et 
Paden [25] ont proposé l'usage de la méthode pseudo-inverse. Les approches de commande 
adaptative qui utilisent les réseaux de neurones artificiels ont été introduites dans le domaine 
aéronautique principalement par Calise [13] et Idan, [36]. Johnson [26] a aussi apporté des 
contributions importantes basées sur la commande par suivi de modèle. 
III.3.2 Approches passives et approches actives 
 
Plusieurs approches pour la conception de commandes tolérantes aux Pannes (FTC) ont 
été développées et ici aussi, diverses classifications sont possibles. Ici nous les distinguerons 
essentiellement par la nature du mécanisme qui leur fait prendre en compte la présence d’une 
panne. Suivant ce principe, comme la figure 26 le montre, il existe deux grandes familles de 
méthodes de synthèse de systèmes de commande tolérants aux pannes :  
- La commande passive tolérante aux pannes (PFTC) 
-  et la commande active tolérante aux pannes (AFTC). 
 
Les méthodes passives (PFTC) sont des techniques de commande essentiellement de type 
commande robuste qui sont adaptées à certains types des pannes structurelles qui peuvent être 
modélisées par des régions d'incertitude autour d’un modèle nominal. Ce type de système de 
commande permet de traiter toutes les pannes qui ne mènent pas les paramètres du système en 
dehors du domaine de stabilité du contrôleur robuste.  
Généralement un système de commande de type PFTC a les caractéristiques suivantes:  
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 Robustesse face aux défauts prévus, impuissance face à certaines pannes non 
répertoriées.  
 Utilisation de la redondance matérielle (actionneurs et capteurs multiples).  
 Plus conservateur dans ces objectifs : essentiellement il s’agit d’assurer la 
stabilité. 
 Le système défaillant continue à opérer avec le même régulateur et la même 
structure de commande, les objectifs et les performances affichées restent les 
mêmes que pour le système nominal. 
 L’information en ligne éventuellement disponible concernant les pannes n’est pas 
mise à profit.  
 
Les approches actives (AFTC), ou méthodes de reconfiguration, se différentient des approches 
passives en ce qu’elles prennent explicitement en compte l'information concernant la détection et 
l’identification des pannes et ne se rabattent pas sur un modèle nominal statique. La 
reconfiguration de la commande est encore une notion très académique, car même si après 
plusieurs décennies de programmes de recherche [29] [65] [67], on dispose aujourd’hui d’une 
grande variété de méthodes de type actif, pratiquement aucun système de commande basé sur ces 
principes n’a été mis en œuvre de façon opérationnelle sur les avions de transport commerciaux. 
 
Les caractéristiques générales des systèmes de type AFTC sont les suivantes : 
 Utilisation de la redondance analytique en plus de la redondance matérielle déjà 
disponible. 
 Utilisation de techniques de type FDI et de techniques de reconfiguration.  
 Redéfinition des objectifs de commande (en général, adoption d’objectifs de commande 
limités) en présence de pannes.  
 
La conception de  systèmes de type AFTC est en général une entreprise pluridisciplinaire 
complexe qui utilise des domaines de connaissances variés: systèmes stochastiques, statistiques 
appliquées, analyse de risque, fiabilité, filtrage et traitement des signaux, réseaux de neurones, 
commande et modélisation dynamique, etc.  
Pour les systèmes de type AFTC, la reconfiguration du contrôleur est considérée nécessaire afin 
de compenser les effets des composants en panne.  
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Les méthodes AFTC se distinguent des méthodes PFTC par les principes énoncés 
précédemment tels que l’utilisation d’un module FDI, une synthèse en ligne du régulateur, 
comme est proposée par Blanke [5], Patton [39], Maciejowski [33], Patersen [37]. 
Il est possible de classer les méthodes AFTC selon certains critères tels que:  
- la commande active basée sur des lois de commande pré calculées hors-ligne 
(méthodes de projection) et la sélection en ligne de l’une d’entre-elles, 
- la commande active basée sur l’accommodation aux pannes en ligne 
(commutation de modèles de panne par exemple) et n’utilisant pas de technique 
FDI, 
- la commande active tolérante aux pannes non anticipées utilisant l’isolation et la 
détection des défauts (FDI). 
Dans la commande active tolérante aux pannes, le système de commande est modifié 
automatiquement pour tenir compte de l’occurrence  de la panne. Afin d'accomplir sa 
reconfiguration ou sa restructuration, un système actif tolérant aux pannes exige, a priori, la 
connaissance des types de panne attendus ou l’utilisation d’un mécanisme pour détecter et isoler 
des fautes inattendues. Ainsi le bon fonctionnement du bloc FDI est essentiel. Cependant certains 
types de commande active sont parfois difficiles à classer et de ce fait, la classification ci-après 
n’est pas exhaustive mais permet de se repérer parmi les grandes tendances actuelles.  
Ainsi, une classification des mécanismes de reconfiguration peut se faire en tenant compte du 
choix en ligne du contrôleur et des méthodes en ligne de calcul des signaux de commande.  
 
Deux approches principales peuvent être distinguées : 
- Des contrôleurs liés aux conditions de panne présumées sont calculés a priori dans 
la phase de conception et choisis en ligne, basés sur l'information en temps réel à 
partir de l'algorithme de FDI.  
- Des contrôleurs sont synthétisés en ligne et en temps réel après l'occurrence 
détectée des défauts.  
Les principaux mécanismes de commande tolérante aux pannes sont classifiés sur la figure 26 en 
fonction de la méthode de conception utilisée. 
  
55
 
 
Figure 25. Les principales méthodes de la commande tolérante aux pannes 
 
 
III.4 Les méthodes multi - modèle (MMC) 
 
Une méthode générale de commande tolérante aux pannes des plus étudiées est la 
Commande par Modèles Multiples (MMC).  
Ce genre de méthode peut elle-même se subdiviser en:  
- Passage et adaptation entre modèles (Multiple Model Switching and Tuning - MMST),  
- Interaction entre modèles multiples (Interacting Multiple Model-IMM).   
        Pour ces deux types de méthodes, tous les cas possibles de panne sont en principe décrits 
pendant l’analyse des effets et des modes de défaillance (FMEA) et des modèles de pannes sont 
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construits pour couvrir chaque situation. Quand une panne intervient, la méthode MMST change 
la commande actuelle pour une autre loi de commande qui est pré-calculée et est sensée 
correspondre à la situation actuelle de panne. Afin d’obtenir un modèle adapté à la situation 
actuelle de panne, l’approche IMM utilise comme modèle une combinaison convexe de tous les 
modèles pré-calculés. C’est à partir de celui-ci que les décisions de commande seront prises.  
 On peut aussi distinguer la méthode dite Propulsion Controlled Aircraft-PCA qui 
est un cas spécial de MMST, où les types de pannes prévues sont uniquement des pannes 
hydrauliques intervenant principalement dans les moteurs.  
III.4.1 La commande MMST (Multiple Model Switching and Tuning) 
 
La méthode de la commande par modèle multiple (MMST) a été développée par 
Maybeck [34]. L’approche multi-modèle concerne plus particulièrement la commande 
reconfigurable et c’est notamment le cas avec la méthode Multiple Model Switching and Tuning 
(MMST). Ainsi, lorsqu’une panne apparaît, la stratégie MMST conduit à commuter sur une loi 
de commande pré-calculée correspondant à une situation donnée. Ainsi, chaque scénario de 
panne est décrit par un modèle différent. Ces modèles sont implantés en parallèle, et à chacun 
correspond un régulateur différent.  
Le problème est alors équivalent à définir quel couple (M,K) de modèle et de régulateur est à 
chaque instant le plus approprié pour une situation particulière. En présence d’une panne, la 
représentation du système est supposée s’écarter (en termes de distance paramétrique) du modèle 
nominal (M0) et adopter un modèle de défaillance (Mf ). La méthode MMST permet en principe 
de converger très vite vers le modèle qui permet de mieux couvrir les effets de la panne et est 
donc plus performant qu’une approche par modèle unique.  
III.4.2 La commande IMM 
  
 La méthode de commande par interaction de modèles multiples atténue les limitations de 
la méthode MMST en considérant que les modèles de défauts sont représentés par une 
combinaison convexe de modèles pris dans un ensemble de modèles. Zhang and Jiang, [66] ont 
associé à chaque panne un modèle particulier tout en commandant le système, décrit comme un 
système stochastique, à partir de l’algorithme d’IMM. 
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La commande par interaction de modèles multiples utilise un banc de filtres de Kalman où 
chaque filtre est associé à un mode de fonctionnement différent du système. Cette technique a la 
capacité d’estimer l’état du système en réduisant les erreurs sans pour autant augmenter le 
volume de calcul. L’estimation utilisée au début de chaque cycle, est une combinaison 
appropriée des estimations récentes, ce qui permet à l’algorithme IMM de prendre en compte 
l’évolution des modes du système. La commande par interaction de modèles multiples met 
néanmoins en œuvre un changement brusque de modélisation pour le système. Les probabilités 
associées à chaque modèle sont calculées à chaque instant pour décider du passage du modèle 
actuel à un nouveau modèle. 
 Pour tous les types de commande multi-modèle (MMC) on retrouve la caractéristique que 
seul un nombre fini et prédéterminé de pannes sont capables d’être détectées. En effet, pour la 
plupart des approches multi-modèles étudiées, celles-ci considèrent qu’une seule panne peut 
survenir simultanément dans le système et que par conséquent un seul modèle doit être choisi. Si 
le modèle représentant le système à l’instant k n’appartient pas à l’ensemble des modèles 
prédéfinis, la commande alors associée risque fort de ne pas être efficace car correspondant à une 
pondération inadéquate de plusieurs modèles. Dans ce cas la commande peut conduire le 
système à l’instabilité. 
 
III.5 Les  méthodes adaptatives  
  
 La commande adaptative est une commande qui peut bien répondre aux caractéristiques 
attendues d’une commande active tolérante aux pannes. En effet, ce type de commande a la 
capacité d’adapter automatiquement les paramètres du régulateur en fonction des changements 
paramétriques du système détectés à partir d’écarts dans les performances réalisées par le 
système. Ce type de méthode ne requiert donc pas de module FDI comme c’est le cas dans les 
schémas de commande de type AFTC. Les méthodes de commandes avec paramètres linéaires 
variant dans le temps ( Linear Parameter Varying -LPV) dédiées au FTC sont incluses dans la 
classe des commandes adaptatives, Kanev [31]. D’autres méthodes telles que celles développées 
par Huzmezan [24] et Calise [27] sont des techniques de type commande adaptative. Cependant, 
ces méthodes n’utilisent pas de module de détection et/ou d’identification de pannes le FDI et 
sans aucune supervision, des problèmes de convergence lors de l’estimation des paramètres 
peuvent apparaître. 
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III.5.1. Commande par adaptation du modèle de référence (MRAC) 
 
Cette méthode a été développée principalement par Calise [12] en vue de son application 
dans le domaine aéronautique. Elle conduit à l’élaboration d’une commande adaptative suivant 
un modèle de référence (MRAC). Cette approche a été évaluée avec succès par simulation sur 
l’avion de combat avancé (TAFA) [13] [9] et sur le X-36 [13]. Dans le cas de la commande d’un 
avion, l'approche considère que la dynamique de l'avion est composée de trois sous-systèmes 
SISO et le système de commande comporte  un modèle de référence, un module d’élaboration 
des signaux de commande, un mécanisme de distribution des signaux de commande vers les 
différentes surfaces aérodynamiques.  
III.5.2. Linéarisation Adaptative par retour d’état par les réseaux de neurones 
(Artificial Neural Networks-ANN) 
 
La linéarisation par retour d’état (Feedback Linearization) est une technique de 
reconfiguration en ligne qui s’applique aux systèmes non linéaires. La méthode est basée sur un 
contrôleur adaptatif qui modifie en ligne les paramètres de l'algorithme de calcul du signal de 
commande par estimation de ceux-ci. Un exemple d’une telle méthode est celle développée 
développée par Polycarpou [42] et Fravolini [19] qui est basée sur une approche adaptative qui 
emploie les réseaux de neurones pour estimer ces paramètres.  
Les régulateurs linéaires ne fonctionnent généralement correctement que pour de petites 
variations des variables autour de leur valeur nominale. Le concept de linéarisation par retour 
d’état ou de sortie (feedback linéarisation, voir la commande NLI) peut être utilisé pour 
compenser les effets liés aux non linéarités. Les pannes sont identifiées en estimant les 
paramètres des équations du mouvement de l’avion par la méthode des moindres carrés récursifs. 
Les paramètres estimés sont alors utilisés pour mettre à jour les nouveaux gains du régulateur. 
Étant donné que la dynamique d’un avion met en jeu de nombreux paramètres, des difficultés 
peuvent survenir pendant l’identification de ces paramètres. 
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 III.5.3 Commande par mode glissant (SMC) 
 
Cette méthode, introduite par Slotine dans les années soixante dix, a été développée par 
Halim [4] et Demircin[15] dans le cadre de la commande tolérante aux pannes. L’intérêt de ce 
type de contrôleur pour la reconfiguration de la commande est double:  
- c’est un contrôleur robuste qui peut faire face à des pannes structurelles qui 
conduisent à une modification de la dynamique du système. 
- Elle permet de gérer des cas où il y a perte partielle des surfaces de l'actionneur, 
en évitant les mises en saturation par l’emploi d'intégrateurs, même si ceci réduit 
la précision des résultats obtenus. 
Cette technique présente aussi des conditions d’utilisation : le système doit être carré (c'est-à-dire 
présenter autant d’entrées de commande indépendantes que de sorties commandées), ceci 
suppose qu’une seule surface de commande est associée à chaque variable de commande, et 
aucune surface de commande ne peut être totalement perdue. Ainsi, dans [15] ont été considérées 
uniquement des pannes qui causent une perte partielle de l’efficacité des surfaces de commande. 
Souvent ceci ne correspond pas à des scénarios réalistes de pannes, contrairement au cas où 
l’actionneur se trouve bloqué sur une position. 
III.5.4. Commande par réaffectation des actionneurs  
 
En cas d’une panne d’actionneur, cette technique de commande utilise les redondances 
fonctionnelles existantes entre divers actionneurs, voisins ou pas, pour réaliser l’effet désiré, que 
ce soit une force ou un moment. Diverses techniques ont été proposées dans la littérature pour 
être appliquées au cas de la conduite du vol des avions, mais celles-ci ne considèrent en général 
qu’un modèle linéarisé de la dynamique du vol, ce qui en limite considérablement la portée. 
Ainsi, des techniques de programmation linéaire, voire de programmation linéaire quadratique, 
Johansen [28] et Tondell [58], ont été préconisées. En principe, si l’on suppose l'existence d'un 
algorithme d’allocation des signaux de commande en fonction de l’état des actionneurs, une loi 
de commande peut être conçue pour un ensemble d’actionneurs virtuels qui produisent les forces 
et les moments désirés, indépendamment de l'état de panne du système. La commande par 
allocation a suscité beaucoup d'attention dans la littérature concernant les systèmes 
reconfigurables car elle permet aux pannes d’actionneurs d'être gérées sans avoir le besoin de 
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modifier la loi de commande. Le schéma général d’un système utilisant la réaffectation des 
actionneurs est illustré dans la figure 26. 
Cependant, il y a deux limitations importantes à cette approche de reconfiguration :       
-  Le système ne retrouvera pas nécessairement ses performances nominales, même 
en présence d’une loi de commande stabilisante, car l’action effectivement 
appliquée au système commandé peut ne pas être égale à celle prévue par le 
contrôleur.                                                                                                                                     
- Les modifications de la dynamique et les limitations des actionneurs après une 
panne ne sont pas prises en considération dans la loi de commande. Ceci signifie 
que le système de commande pourra envoyer des signaux de commande auxquels 
les capteurs seront incapables obéir de façon nominale. 
 
 
 
 
 
 
Figure 26. Système avec allocation des signaux de commande 
 
III.5.5 Loi de commande par reséquencement (Control Law Rescheduling-
CLR)  
  
Une approche simple de la conception de lois de commande tolérante aux pannes consiste 
à enregistrer au préalable des valeurs de gains pré-calculés. Ceci correspond aux lois de 
commandes tolérantes aux pannes par reséquencement. Ce type de commande rappelle celui 
utilisé, c’est le Gain Scheduling, lors de la variations des paramètres associée à un évolution de 
la position de l’avion dans le domaine de vol (position caractérisée notamment par l’altitude et la 
vitesse/le nombre de Mach). Pour ce type d’application, le mécanisme de CLR est déclenché par 
Allocation 
de Control Avion 
La commande 
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la détection d’écarts entre les performances attendues et les performances effectives. La mise en 
œuvre d’une telle technique suppose : 
- L’utilisation de mécanismes de FDI, 
-     L’estimation de l’état pour reconfigurer le régulateur, 
-     La disponibilité de lois de commande pré calculées et enregistrées. 
Un système de commande muni d’une telle loi peut être vu comme un système mettant en œuvre 
une commande par retour d’état dont les gains sont ajustés par compensation. Cependant 
l’ajustement effectué par cette technique ne tient pas compte des performances du système en 
boucle fermée pour compenser une action incorrecte de la CLR. Ceci suppose une robustesse 
accrue du module de FDI car une fausse alarme ou un défaut non détecté pourrait entraîner une 
instabilité et conduire au désastre. 
 
III.6  Synthèse des lois de commande 
  
 On n’examinera ici que quelques unes des méthodes des plus récentes de synthèse des 
lois de commande  qui seront implémentées à un instant donné par le système générant les 
signaux de commande destinés aux actionneurs. Ici on ne rappellera pas les méthodes classiques 
de commande par placement de structures propres ou par régulation linéaire quadratique.  
La méthode qui sera utilisée à plusieurs reprises dans cette étude, la commande non linéaire 
inverse (NLI), fera l’objet d’un chapitre à part où elle sera détaillée et illustrée. 
III.6.1 Méthode de suivi de modèle (MFM)  
 
Dans cette approche, les gains de contrôleur sont calculés en ligne enfin d’imposer au 
système la trajectoire désirée en employant la technique du suivi de modèle ou en réduisant au 
minimum la fonction de coût quadratique des écarts entre les valeurs des états réels et celles 
générées par le modèle. La figure 28 présente la structure générale d’un système mettant en 
œuvre cette technique. 
 Ici  f(xa,ua)  représente l’avion en panne ou non, nRx (   est le vecteur état 
mesuré de l’avion, M(xd,up ,p) est le modèle à suivre, 
pRp(  est le vecteur des paramètres de  
performance, lp RU ( représente s’il s’agit de commander un avion, la commande du pilote 
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(manche, manette de gaz, palonniers) et alors, 
m
a RU (  représente la commande des surfaces 
aérodynamiques.  
 
 
 
 
 
 
Figure 27. Commande par suivi de modèle 
 
Un des inconvénients principaux de cette méthode est la difficulté de choisir le modèle de  
référence pour la reconfiguration du système. Un modèle de la référence adéquat devrait être 
choisi en fonction de sa performance, mais aussi en tenant compte de la difficulté avec laquelle 
le système  reconfiguré suit la trajectoire nominale générée par le modèle.   
III.6.2 La commande prédictive (Model Predictive Control-MPC) 
  
La synthèse de lois par la commande prédictive a été utilisée dans le cadre de la 
commande tolérante aux pannes par plusieurs auteurs dont notamment Maciejowsky [33], Jones 
[29] et Huzmezean [24]. Cette technique de synthèse de lois de commande a pris au cours du 
temps différents formes tels : Model Basique de Commande Prédictive (MBPC), Commande par 
horizon fuyant (Receeding Horizon Control), commande prédictive Généralisé (Generelized 
Predictive Control-GPC), commande dynamique de la matrice (Dynamic Matrix Control-DMC) 
et optimisation séquentielle de la commande en boucle Ouverte (Sequential Open Loop 
Optimization-SOLO).   
Cette méthode diffère des autres parce que : 
- Un modèle interne explicite est utilisé pour élaborer les prédictions sur le comportement 
du système. 
- La commande optimale est calculée à chaque pas de temps de façon à optimiser une 
mesure de performance portant sur tout l’horizon de temps restant (celui-ci recule à 
chaque pas de temps, c’est l’horizon fuyant).  
f(xa,ua) 
Manche (mini-manche)
Palonniers
Manette de gaz
 )
 
 *
 
 +
Pilote M(xd,up ,p) Contrôleur
xaxd ua up 
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- Seule la partie initiale du signal de commande calculé sur l’horizon fuyant actuel est 
effectivement implémentée et au pas de temps suivant, le cycle de prédiction et 
d’optimisation se répète.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
64
III.7 Conclusion 
  
On peut donc observer qu’au cours des dernières décennies une multitude d’approches ont été 
développées pour mettre en œuvre des fonctions de tolérance aux pannes avec des applications 
variées, notamment du domaine industriel. Les structures mises en œuvre présentent en général 
une grande complexité. Ce qui est rarement dit, est que ces structures de commande nécessitent 
très souvent une attention constante d’un opérateur humain afin d’éviter tout risque de 
divergence, opérateur qui sera aussi amené à ajuster le réglage de différents paramètres. 
Eventuellement celui-ci pourra être remplacé par un superviseur lorsque le degré de complexité 
du problème le permet.  
 Ainsi, en ce qui concerne la conduite du vol des avions de transport, malgré beaucoup de 
publications académiques, beaucoup de résultats de simulation numérique et quelques essais 
réalisés effectivement sur des prototypes, l’applicabilité de l’approche par la commande tolérante 
aux pannes reste  très limitée dans ce domaine. Ceci est du notamment : 
- aux conditions d’opération qui font que beaucoup de pannes peuvent avoir des 
conséquences catastrophiques, 
- à la difficulté de procéder à des ajustements en ligne, 
- à la difficulté de satisfaire aux exigences strictes et multiples de la certification 
aéronautique. 
Ainsi, dans ce domaine, les techniques de redondance et de diversité gardent un rôle essentiel 
pour assurer la sécurité du vol. 
 
Dans ce qui suit, nous nous intéresserons aux cas de pannes d’actionneurs clairement identifiées. 
On considèrera alors deux cas : 
- Le cas d’une perte partielle de fonction au niveau d’un actionneur, perte compensée 
automatiquement par la réallocation des autres actionneurs de façon à maintenir 
pleinement une fonction de pilotage dans ses performances nominales, 
- une perte complète de fonction due à une panne majeure. Dans ce cas il s’agit de 
« sauver l’avion » en mettant en œuvre des fonctions de survie de l’appareil. 
Dans les deux cas considérés, compte tenu de la structure affine de la dynamique commandée et 
de la nature des objectifs retenus, une approche de commande non-linéaire sera adoptée, c’est la 
commande non linéaire inverse. Celle-ci est présentée en détail dans le chapitre IV. 
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Chapitre IV 
 
La Commande Non Linéaire Inverse 
Appliquée à la Synthèse de Lois de Pilotage 
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IV.1 Introduction 
 
La commande non linéaire inverse a d’abord été développée dans le cadre de la résolution 
de problèmes de commande en robotique où il est nécessaire de pouvoir maîtriser les grandes 
évolutions d’un système (bras de robot, chariot, grue, etc) en dehors de toute situation 
d’équilibre. Compte tenu des grandes non linéarités mises en jeu en général, ceci a conduit à 
l’abandon des méthodes linéaires d’asservissement et de retour d’état qui conduisent à des 
comportements chaotiques associés à la saturation répétée des actionneurs. La commande non 
linéaire inverse mettant à profit un modèle d’état en général non linéaire et issu directement des 
lois de la physique régissant le système, permet alors d’aborder le  problème de la commande des 
évolutions générales de celui-ci. Très vite les milieux de recherche dans le domaine de 
l’Aéronautique et du Spatial se sont intéressés à cette approche et ont essayé de l’utiliser dans 
différentes applications allant de la stabilisation de modes naturels oscillants au suivi de 
trajectoires. Dans ce chapitre, après avoir introduit la commande non linéaire inverse, son 
application à plusieurs problèmes de commande associés au pilotage des aéronefs est considérée. 
 
IV.2 Représentation des systèmes non linéaires affines 
De nombreux systèmes dynamiques admettent une représentation d'état non linéaire 
particulière dite affine. Elle est donnée par les équations suivantes : 
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           (1) 
où en général les fonctions vectorielles l(x), g(x) et h(x) sont de classe C-.  
On dit qu’un système dynamique admettant une représentation d’état affine qu’il est un système 
affine. L’étude des systèmes admettant une représentation d’état sous forme affine s’est 
beaucoup développée au cours des vingt dernières années et ceci pour deux raisons principales : 
- Le réalisme que fournit ce formalisme pour représenter la dynamique naturellement non 
linéaire de nombre de systèmes mécaniques et autres. 
- La possibilité dans ce cas de réaliser une synthèse analytique de lois de commande pour ce 
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type de système. 
Considérant les équations de la dynamique du vol présentées au chapitre II, l’hypothèse de 
linéarité des coefficients aérodynamiques vis-à-vis des positions angulaires des différentes 
gouvernes, implique que la dynamique du vol peut s’exprimer sous une forme d’état affine. Il en 
est de même pour ses composantes (dynamique longitudinale, dynamique latérale, dynamique de 
pilotage, dynamique de guidage).  
IV.2.1 Degrés relatifs des sorties d’un système affine 
Rappelons que pour une fonction scalaire .(x) et un champ de vecteur f(x), on définit la dérivée 
de Lie, comme suit : 
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Définition : un système affine non linéaire multivariable de la forme :  
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a un vecteur de degrés relatifs  prrr ,,, 21   défini sur le voisinage U d’un point de 
fonctionnement 0x  si : 
   0xhLL ikfg j  où mj 001 , pi 001 , 11 irk  
et la matrice  xA  de dimension pm 
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est de rang plein au point 0xx  . 
Ici le degré relatif est un vecteur dont les éléments sont le nombre de dérivations que l’on doit 
faire respectivement sur les p sorties, afin qu’au moins une entrée apparaisse explicitement dans 
l’expression analytique de ces dérivées. 
On a en particulier la relation : 
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qui indique que la somme des degrés relatifs des sorties est inférieur ou égale à la dimension du 
système.  
IV.2.2 Forme normale de la représentation d’état d’un système affine 
Isidori [22] a montré qu’un système affine satisfaisant aux conditions ci-dessus admet 
une représentation d’état affine équivalente telle que :  
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associé à cette transformation d’état s’écrira :   
    xT 523,            (7) 
Dans l’expression ci-dessus, les  23,ija  sont les coefficients de la matrice  xA  définie par la 
relation (1), les  23 ,ib , pi ,2,1   sont les composantes du vecteur       xhLxhLxB prfrf m,,11   
où x  est remplacé par  23,15 . 
On peut donc la réécrire sous la forme : 
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qui fait apparaître deux dynamiques distinctes : celle des sorties et celles d’autres variables, 
appelées variables internes. Il est clair que si les entrées sont dédiées exclusivement au contrôle 
de l’évolution des sorties, la dynamique dite interne, sera livrée à elle-même.  
La forme normale des systèmes affines constitue la base de plusieurs méthodes de synthèse de 
lois de commande pour les systèmes non linéaires affines. Dans la plupart des cas, les méthodes 
de commande non linéaire telles que la commande non linéaire inverse, la commande en régime 
glissant, la commande à perturbation singulière et la commande à grand gain supposent 
systématiquement que le système commandé admet une représentation qui est en fait une forme 
normale linéarisable. 
La forme normale est une représentation dont la partie externe peut être linéarisée par un retour 
statique des sorties. Remarquons bien qu’il ne s’agit pas d’une linéarisation approchée, mais bien 
d’une transformation exacte appliquée au modèle d’état du système.  
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IV.3. Introduction à la commande non linéaire inverse 
 
Nous présentons d’abord les concepts et les hypothèses de base mis en jeu par la 
commande non linéaire inverse. On remarquera notamment que cette technique bien que ne 
s’appliquant pas à tout système dynamique non linéaire, présente quand même un large domaine 
d’applications. 
Considérons un système non linéaire affine tel que: 
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dont les sorties admettent sur le voisinage U d’un point de fonctionnement x0 des degrés relatifs 
(r1, r2,..., rp), ces sorties obéissent donc à des équations telles que :  
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Dans le cas où la matrice B6 donnée par : 
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reste inversible, il est possible de calculer une loi de commande qui confère aux différentes 
sorties une dynamique prédéfinie. On aura par exemple : 
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si l’on souhaite que les sorties adoptent une dynamique linéaire autour de leurs valeurs de 
consigne. Ainsi dans ce cas, la sortie j obéira par exemple à la dynamique : 
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En général, les polynômes 0
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  seront choisis de façon à obtenir des 
dynamiques stables pour les sorties et donc convergentes vers leurs valeurs de consigne. 
L’approche proposée ici conduit aussi, comme le montre la relation (13) à un découplage 
théorique de la dynamique des sorties, ce qui peut être aussi un objectif de commande présent 
dans le cahier des charges de la loi de commande.  Par exemple, en ce qui concerne le pilotage 
latéral d’un avion de transport, on souhaitera découpler le dérapage aérodynamique () de 
l’inclinaison latérale ().  
En ce qui concerne le suivi de trajectoire par les sorties du système, celui-ci sera possible si la 
dynamique choisie pour les sorties du système est beaucoup plus rapide que la dynamique de la 
trajectoire de référence. 
Néanmoins, pour que ces objectifs soient effectivement réalisés il faut satisfaire à plusieurs 
conditions : 
7 Les actionneurs ne doivent pas être amenés par cette loi à saturation (en vitesse ou en 
position), ce qui conduirait à une dégradation des performances. 
7 Il n’y a pas de dynamique interne, ou s’il y en a une, celle-ci est stable, car sinon, c’est 
la survie du système qui serait mise en jeu.  
7 Le modèle utilisé pour réaliser l’inversion est suffisamment représentatif de la 
dynamique que l’on prétend inverser, sinon une dérive aura tendance à s’établir. 
Cette technique a déjà été mise en œuvre dans plusieurs applications du domaine de 
l’aéronautique et du spatial.  
 
IV.4 Pilotage de l’assiette longitudinale par la commande non linéaire inverse  
 On considère ici que le braquage des volets et la poussée sont des paramètres exogènes à 
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la dynamique de tangage (soit ils restent constants, soit ils varient suivant une logique externe au 
système de commande de l’assiette). 
IV.4.1 Application directe de la commande non linéaire inverse 
 
La dynamique de tangage est donnée par l’équation : 
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On peut donc adopter une dynamique de référence du deuxième ordre pour l’assiette 
longitudinale de l’avion : 
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où 9 est un coefficient d’amortissement et 8n est une pulsation naturelle, c étant une valeur de 
consigne pour l’assiette longitudinale. D’où, par inversion de la dynamique de la sortie, la loi de 
commande suivante:  
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Cette commande aura une influence directe sur l’évolution de l’incidence, néanmoins, par 
le choix de la position des volets (augmentation éventuelle de l’incidence maximum) et du 
niveau de la poussée (la pente stabilisée dépend essentiellement de la position des volets et de la 
poussée), il sera possible de maîtriser son évolution. Dans l’un des paragraphes suivants, on 
verra comment une approche plus globale peut permettre d’imposer une évolution contrôlée à 
l’incidence.  
IV.4.2  Introduction d’une correction intégrale 
       
   Compte tenu que le modèle utilisé ne peut être qu’approximatif et que des 
perturbations peuvent apparaître, on peut rajouter à la loi précédente un terme correctif. 
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Pour cela, notons e l’erreur inconnue associée à l’équation de moment de tangage, qui 
se réécrit donc de façon exacte, sous la forme : 
 e
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Soit q l’écart entre la vitesse de tangage observée et la vitesse de tangage prévue par le modèle. 
Supposons de plus que e varie lentement relativement à la vitesse de tangage, ces deux variables 
obéissent alors à la dynamique linéaire suivante : 
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auxquelles on peut associer l’équation d’observation (obtenue à partir de mesures et de 
calculs) suivante : 
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Le système dynamique précédent étant globalement observable, il est possible d’obtenir en ligne 
une estimation de e à l’aide d’un observateur de Luenberger  d’équation : 
 
 
 


 


qqKe
qqKeq
e
q
ˆˆ
ˆˆˆ




 (20) 
où Kq et Ke sont choisis strictement négatifs, de façon à ce que le polynôme caractéristique 
associé à la dynamique de l’erreur, s2 Kq s Ke, soit stable. La loi de commande sera alors 
corrigée de l’estimée de l’erreur : 
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où si l’on prend une estimée égale à zéro pour e à l’instant initial, on a : 
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      <<< dqqKe
t
e ˆˆ
0
 =  (22) 
Ainsi, la correction proposée est de type intégral et a en général un effet robustifiant par rapport 
à des erreurs de modèle ou des perturbations extérieures lentement variables. 
 
IV.5 Pilotage du facteur de charge normal  
 
Sur les avions de transport modernes équipés de commandes de vol électriques, le 
paramètre de pilotage commandé peut être le facteur de charge normal, donné dans le cas d’une 
évolution purement verticale par l’expression :                                                               
                                                              
 cos
g
Vnz

                                                         (23) 
On a donc : 
 mg
TL
mg
mgTLnZ
 sincoscossin   (24) 
IV.5.1 Application directe de la commande non linéaire inverse 
Faisons ici plusieurs hypothèses : 
7 sur les gouvernes : on supposera que les volets restent en position fixe et que la 
gouverne de profondeur est commandée en vitesse de braquage.  
7 Sur les moteurs : on pourrait par exemple supposer soit que la poussée évolue de façon 
à maintenir constante la vitesse, soit que la poussée reste constante pendant l’évolution. 
Si on considère que le transitoire de la manœuvre de pilotage ne dure que quelques 
secondes, la vitesse évoluera peu, on retient donc ici en première approximation, 
l’hypothèse d’une vitesse et d’une poussée constantes. 
7 Sur les modèles : On reprend ici les hypothèses et les modèles de la section antérieure. 
L’expression ci dessus de nz ne faisant pas apparaître l’entrée indépendante p
u  , calculons la 
dérivée de nz. On a ici, compte tenu des hypothèses précédentes :                
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où                
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ce qui s’écrit encore :  
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Adoptant pour le facteur de charge normal une dynamique de référence du premier ordre, de la 
forme : 
 zczzn nnnz <  (29) 
où zn<  est une constante de temps et nzc la valeur de consigne pour le facteur de charge normal, on 
obtient par inversion de la dynamique de la sortie, la loi de commande non linéaire inverse 
suivante : 
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IV.5.2 Introduction d’un terme robustifiant par régime glissant 
 
Afin d’améliorer les performances de cette loi par rapport aux erreurs de modèle et aux 
effets des perturbations externes, on peut réécrire la relation (21) sous la forme : 
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                                          euqTVmbqTVmanz  ,,,,,,,,,,                                  (31) 
où e représente un terme d’erreur inconnu, peut être variant, mais borné  ( maxee 0 ). On peut ici 
mettre en œuvre un terme correctif de commande en régime glissant. Ecrivant : 
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 (32) 
on obtient pour la dynamique du facteur de charge normal : 
   euqTVmbnnn
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Choisissant alors pour le terme correcteur 'u, l’expression : 
     
 
 qTVmb
nnK
u zzc
,,,,,
sgn


'        (34) 
avec     keK  max  
où    0>k        (35) 
et considérant la quantité positive ou nulle W, définie par : 
  2
2
1
zzc nnW   (36) 
on vérifie que l’on a : 
                        00W        (37) 
puisque :  
        znzznzznzznzz nnnnKnnnnnW  sgn2  (38) 
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On aura donc :       0lim 
-
tW
t
 
d’où                  zz
t
ntn 
-
lim        (40) 
Afin d’éviter lorsque le facteur de charge normal est près de sa valeur de consigne la possibilité 
d’oscillations du signal de commande dues à l’emploi de la fonction signe, on pourra utiliser à la 
place une fonction linéaire saturée telle que : 
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avec                                                    0B          (41) 
L’introduction du terme correcteur ci-dessus conduira à une amélioration de la précision, 
néanmoins, la dynamique du facteur de charge normal s’écartera quelque peu de la dynamique 
nominale (34).  
Dans le cas où le terme CLp étant très faible, est négligé, zn  se réécrit : 
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on a alors pour zn une expression de la forme : 
     pz qTVmBqTVmAn  ,,,,,,,,,,   (43) 
avec 
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Il sera dans ce cas intéressant de rechercher pour nz une dynamique de référence du deuxième 
ordre telle que : 
   02 2  zcznznn nnnn zzz 889   (45) 
on en déduira de même, par inversion de la dynamique, une loi de commande en p , qui pourra 
aussi être robustifiée par un terme intégral ou un terme de régime glissant. 
IV.6 Prise d’assiette et maintien de la vitesse 
 
Si l’on s’intéresse à la synthèse d’une loi de pilotage par la commande non linéaire 
inverse, supposant par exemple que les coefficients Zu, Mu, et surtout Xp sont négligeables, on 
peut écrire la dynamique des sorties 'V et ' sous la forme: 
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Avec : 
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ce qui montre que celles-ci ont toutes deux un degré relatif égal à 2 alors que l’équation donnant 
la dynamique de l’incidence : 
 
 ppT ZTZqZ   ''''''   (48) 
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représente ici la dynamique interne. 
On suppose que les dynamiques de référence des sorties sont telles que : 
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où ?V et ? sont des coefficients d’amortissement et 8V et 8 sont des pulsations naturelles, 'c 
étant la variation de consigne de l’assiette longitudinale. On obtient alors les lois de commande 
suivantes : 
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Reprenant les données numériques de l’exemple précédant et choisissant des paramètres tels 
que : 
                                 
2
2
 ??V       et  2
23,
2
2
 88V                                  (51) 
 on obtient des résultats tels que : 
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Figure 28. Réponse de la vitesse (à gauche) et réponse de l’assiette de tangage (à droite) 
  
80
0 2 4 6 8 100
5
10
15
20
t (sec)
'
 
 (d
eg
)
0 2 4 6 8 10-25
-20
-15
-10
-5
0
t (sec)
 p
  (
de
g)
 
Figure 29. Evolution de l’angle d’incidence (à gauche) et braquage correspondant de la gouverne 
de profondeur (à droite) 
 
 
Si en ce qui concerne les variables de sortie, les objectifs sont attendus, on vérifie que la 
dynamique interne est déstabilisée: l’incidence et le braquage de la gouverne de profondeur ne 
cessent d’augmenter et ceci jusqu’à saturation de l’actionneur et décrochage aérodynamique. 
Ainsi, dans le cas présent l’application directe de cette technique ne donne pas de résultats 
satisfaisants.  
 
IV.7 Commande de la pente par la commande non linéaire inverse 
 
On considère ici la commande de la pente  par le braquage de la gouverne de profondeur 
e . On supposera ici que la poussée est telle que la vitesse air V reste à peu près constante. On 
considère donc le système SISO donné par : 
S :
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                                               (52) 
où x, u, y sont respectivement l’état, l’entrée et la sortie du système.  
On considèrera d’abord que ce système obéit aux équations : 
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 Une première différentiation de la sortie fait apparaître l’entrée et l’application de la commande 
non linéaire inverse conduirait à ignorer une dynamique interne comprenant la dynamique de 
tangage de l’avion qui pourrait en être rendue instable. Si l’on va au delà en considérant que 
l’entrée est en fait la vitesse de braquage de la gouverne de profondeur, une nouvelle 
différentiation de l’expression de la sortie conduit à la relation: 
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Considérant que l’on a : 
                     sin     et     ''   q                                                  (59) 
on obtient : 
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Néanmoins, ici aussi l’application de la technique d’inversion conduirait à la présence d’une 
dynamique interne aux effets difficiles à prévoir. Ainsi si on adopte une loi telle que (ici 0@LC ): 
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où 3  est un coefficient d’amortissement, n8 est une pulsation naturelle et c  est une pente de 
consigne, la dynamique externe est telle que :  
                  02
2  cnn 838                                                   (62) 
mais ceci conduit alors à une dynamique pour l’incidence  (considérée comme « sortie » alors 
que l’ « entrée » effective est  c ) : 
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                                                             (63) 
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Une approche différente consiste à adopter des modèles simplifiés des effets aérodynamiques et 
à introduire un terme correcteur . Par exemple, adoptant les modèles suivants:  
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La relation (49) devient : 
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On peut continuer à dériver la pente, on obtient la relation: 
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Adoptant alors un dynamique du troisième ordre pour   telle que :           
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           001233  dddd ccc                     (69) 
où le polynôme 01
2
2
3 cpcpcp   est à racines stables, on obtient une nouvelle loi de 
commande du braquage de la gouverne de profondeur :   
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Cependant, comme d’importantes simplifications ont été adoptées, il semble utile d’introduire un 
terme correcteur de type intégral. On a finalement : 
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Les figures suivantes présentent les résultats obtenus par cette approche: 
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Figure 30. Commande NLI de la pente avec régulation de la vitesse 
 
 
  
84
0 5 10 15 20 25 30
450
500
550
Airspeed (ft/s)
0 5 10 15 20 25 30
-20
0
20
40
Angle-of-attack:  (deg)
0 5 10 15 20 25 30
-50
0
50
100
time (s)
Pitch rate: q (deg/s)
 
Figure 31. Commande NLI de la pente avec régulation de la vitesse 
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Figure 32. Commande NLI de la pente sans régulation de la vitesse 
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Figure 33. Commande NLI de la pente sans régulation de la vitesse 
 
On vérifie donc que cette deuxième approche, même si la vitesse n’est pas maintenue 
constante, conduit à des résultats acceptables. 
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IV.8 Conclusion 
Ainsi, ce chapitre montre que la commande non linéaire inverse offre un important 
potentiel d’application à la conduite du vol et au pilotage des aéronefs en permettant notamment 
d’intégrer les effets dues aux effets aérodynamiques variables avec la vitesse et le niveau de vol. 
Si cette méthode présente des limitations auxquelles il faut rester vigilant telle que la possible 
existence de points singuliers pour l’inversibilité de la matrice de commande B* ou la présence 
de dynamiques internes instables, celles-ci ne sont pas apparues dans les applications considérées 
ici. Par contre d’autres difficultés apparaissent dans la pratique : nécessité de disposer des 
dérivées à un ordre parfois élevé des signaux de sortie et nécessité de disposer d’un modèle 
analytique représentatif. Dans ce chapitre, plusieurs techniques, de complexité modérée, ont été 
introduites afin d’améliorer la robustesse d’un tel schéma de commande face aux incertitudes 
paramétriques. Finalement, on peut remarquer que la commande non linéaire inverse, lorsque 
appliquée au voisinage d’une situation d’équilibre, se rapproche des techniques de commande 
linéaire par retour d’état déjà étudiées et se présente donc en quelque sorte comme une 
généralisation de celles-ci.  
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Chapitre V  
Commande tolérante aux pannes par 
réaffectation automatique des actionneurs  
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V.1. Introduction 
 
Dans ce chapitre, nous nous intéressons aux mouvements latéraux de l’avion de transport 
commandé en mode automatique et nous nous plaçons dans le cas où l’avion subit une panne de 
gouverne de gauchissement (aileron ou spoiler) clairement identifiée. Le problème considéré 
alors est celui de  la réaffectation des effets des diverses gouvernes associées à la conduite en 
latéral (pilotage et guidage) de l’avion de façon à maintenir, lorsque c’est possible, un 
comportement nominal. On supposera ici que les mouvements latéraux de l’avion sont 
commandés par une double structure (boucle rapide dite de pilotage et boucle plus lente dite de 
guidage) basée sur la commande non linéaire inverse. Cette hypothèse nous permettra non 
seulement d’intégrer les couplages existants entre les effets des actionneurs sur les différents 
axes (roulis, tangage et lacet) mais aussi d’absorber l’effet des variations paramétriques de 
l’avion (masse volumique de l’air, pression dynamique, nombre de Mach, masse et centrage de 
l’avion) de façon à éviter de faire référence à des techniques de type gain scheduling qui se 
prêtent peu à une approche analytique du problème. On supposera en contre partie disposer d’un 
modèle analytique représentatif de la dynamique du vol de l’avion et on montera comment 
obtenir des modèles analytiques des effets (forces et moments aérodynamiques, contraintes 
structurelles) des diverses gouvernes. 
Ainsi, après avoir précisé les objectifs de pilotage, la commande non linéaire inverse nous 
permettra d’établir les moments nécessaires à la manœuvre, puis la résolution en ligne de 
problèmes de Programmation Mathématique nous permettra d’obtenir la meilleure répartition 
des effets sur les actionneurs encore disponibles.  
 
V.2 La structure du système de commande considéré 
Cette structure dépend directement des objectifs de commande adoptés. En ce qui 
concerne le pilotage de l’avion, nous considérons ici comme variables de sortie (variables 
commandées) la vitesse de roulis p et la vitesse de lacet r. La manœuvre latérale standard 
considérée ici est celle d’une mise en roulis.  
Par soucis de simplicité, on ne considèrera pas la dynamique des actionneurs dans cette 
étude, les temps de réponse des actionneurs aérodynamiques en état de marche étant supposés 
très petits par rapport à l’échelle de temps de la manœuvre étudiée. 
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  La manœuvre de mise en roulis induit un mouvement de lacet et il s’agit de maîtriser la 
vitesse de lacet de façon à réaliser une manœuvre de virage stabilisée, c'est-à-dire à ramener et 
maintenir la pesanteur apparente dans le plan de symétrie de l’appareil.  
 Le déploiement des gouvernes de gauchissement et de dérive ont des conséquences aussi 
sur la dynamique de tangage de l’avion (modifications de la portance, de la traînée, du moment 
de tangage) et il s’agira de compenser ses effets de façon à ne pas perturber la manœuvre 
longitudinale qui pourrait être réalisée simultanément. Par soucis de simplification, on supposera 
que le mode longitudinal actif pendant la manœuvre latéral tend à maintenir l’assiette 
longitudinale constante, que la vitesse de l’avion soit commandée via l’angle de pente  (moteurs 
en régime de poussée max en montée ou en régime réduit en descente) ou directement par la 
poussée des moteurs via l’automanette.  
Les équations du  mouvement latéral s’écrivent ici: 
 Equation de l’accélération latérale:              
yCSVmgwpruvm
22/1sincos)(                                       (1) 
sachant que l’on peut adopter pour l’angle de dérapage l’expression : 
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Ici Tm VNP B ),(  est la poussée totale des moteurs, Nm est le nombre de moteurs supposés 
produire la même poussée,  T  est le régime moteur commun et b est un bras de levier en 
tangage des moteurs. Eventuellement si les bras de levier sont différents d’un moteur à l’autre, 
on écrira  ,


mN
i
im bNb
1
 où bi est le bras de levier du moteur i. Les coefficients aérodynamiques 
de moments sont supposés être fonction explicite des débattements des différentes gouvernes 
aérodynamiques. Des expressions simplifiées de ceux-ci, qui ne tiennent compte que des effets 
équivalents des gouvernes principales (un paire d’ailerons, une profondeur associée à un plan 
horizontal réglable et une dérive) sont par exemple données par : 
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Cm = Cm (, q, phr , m ), Cl = Cl.(, p, r, p, r ) , Cn = Cn (, p, r , p, r )                              (4) 
Calculant alors les degrés relatifs des sorties p , q et r, on constate immédiatement que ceux-ci 
sont nuls et qu’il n’y a pas de dynamique interne au pilotage latéral dans ce cas là. 
On peut donc choisir une dynamique du premier ordre sur l’axe de roulis : cp est la valeur du 
taux de roulis commandé. En ce qui concerne la vitesse de lacet, on adopte une dynamique du 
premier ordre de constante de temps r< et de consigne donnée par la vitesse de lacet induit par 
une manœuvre stabilisée de virage. On obtient donc la dynamique désirée pour les sorties de 
pilotage : 
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Les expressions d’Euler reliant les taux de variation des angles d’assiette  et , et de cap 
 aux 
composantes p, q, r du vecteur de vitesse de rotation, permettent d’exprimer leur dynamique : 
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Inversant les équations des moments, on obtient : 
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ou encore : 
)8(
),,(2/12/1
),()2/1(1
),,(2/12/1
2
2
2
2
2
2
2
2
2








 











rqprClSV
EAC
AClSV
EAC
Er
rpqPbClSV
B
q
rqppClSV
EAC
EClSV
EAC
Cp
inl
im
inl






 
  
91
 
avec  
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Afin d’assurer une manœuvre standard, les braquages des gouvernes doivent être tels que : 
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V.3 Expression des moments aérodynamiques 
  
Dans ce paragraphe nous établirons des expressions pour les moments de roulis et 
tangage qui résulte du braquage des différentes gouvernes assurant la conduite du vol latérale de 
l’avion. On supposera un certaine linéarité et additivité des effets (forces et moments) 
élémentaires créés. On notera respectivement ail et isp les braquages des ailerons et des 
spoilers d’ordre i tels que représentés sur la figure 35 (cas de 2 ailerons et 6 spoilers par aile). 
 
Le braquage des gouvernes de gauchissement crée non seulement du moment de roulis 
mais aussi des moments de torsion et de flexion au niveau de l’emplanture des ailes. Le principe 
de calcul de ces moments est esquissé dans les paragraphes qui suivent et peut être généralisé à 
toutes les gouvernes de gauchissement. 
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Figure 34. Exemple de répartition des gouvernes de gauchissement 
 
V.3.1 Moment de roulis dû au braquage ail  des ailerons  
 
Le moment de roulis Lail  appliqué à l’avion lors du braquage de ses ailerons d’un angle ail  . 
peut être décomposé en un moment de roulis rigide railL  (moment de roulis que subirait l’avion 
si ses ailes étaient rigides) et un moment de roulis souple sailL  résultant de la déformation des 
ailes. 
 On a donc : 
s
ail
r
ailail LLL                                                          (11) 
Des forces aérodynamiques de même module et d’orientation opposée s’appliquent sur 
chaque aile lorsque l’on braque les ailerons de façon dissymétrique. Ceci crée à la fois un 
moment de roulis Lail et des moments de flexion (en rouge sur la figure 36) notamment à 
l’emplanture de l’aile. Compte tenu du centre d’application de ces forces, un moment de torsion 
est aussi créé (voir figure 37). 
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Moment de roulis rigide : 
 
 
Figure 35. Les forces et les moments crées par les ailerons 
 
On supposera celle-ci donnée par l’expression : 
ailzailailailail CSVF  
2
2
1                                                    (12) 
où   est la masse volumique de l’air, ailV  est la vitesse de l’air au niveau du bord de fuite de 
l’aileron, ZailC  est le coefficient de portance de l’aileron et ù ailS  est la surface de référence de  
l’aileron. Le moment de roulis rigide provoqué par le braquage des ailerons (ici négatif, voir 
figure 36) est alors donné par : 
ailZailailailailailail
r
ail CSVlFlL  
2
2
122                            (13) 
Moment de roulis souple  
Les ailes étant souples se déforment à la fois en torsion et en flexion sous l’application 
des forces ailF . Cette déformation modifie les incidences locales le long de l’aile et modifie 
ainsi la répartition de la portance et donc le moment de roulis également. La différence entre le 
roulis effectif et le roulis rigide est appelée moment souple de roulis ailLs . 
Le moment souple de roulis est lié à la torsion et à la flexion de l’aile provoquée par le 
braquage des ailerons. Son expression analytique fera donc apparaitre deux termes : l’un de 
torsion, l’autre de flexion. 
Lail lail 
Fail 
-Fail 
Mf Mf 
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V.3.2 Moments de torsion et de flexion exercés sur l’aile 
 
Déformation en Torsion : L’aileron étant généralement place sur le bord de fuite de l’aile est 
éloigné du centre de torsion Ct  (voir figure 37). Son braquage crée donc pour l’aile droite un 
moment de torsion Mt par rapport à l’axe élastique, donné par : 
ailzailailaailailailt CSVdFdM  
2
2
1                                    (14) 
et un moment de torsion opposé pour l’autre aile. 
 
 
 
 
 
 
 
Figure 36. Représentation du moment de torsion induit par le braquage des ailerons 
 
 
Ce moment de torsion Mt appliqué sur l’aile au niveau de va déformer en torsion la 
voilure, c’est-à-dire faire tourner toutes les sections d’un angle )(x  donné par la relation : 
tMGJdx
xd 1)(

                                                       (15) 
 
où G est  le module de cisaillement du matériau utilisé pour le revêtement de l’aile, J est  la 
constante de rigidité en torsion du caisson de l’aile et x est l’abscisse suivant l’axe de torsion de 
l’aile. 
Pour une force ailF vers le haut (aileron abaissé), le moment de torsion créé tend à 
diminuer l’incidence locale d’une valeur l' (x) , voisine de (x), ce qui produit une perte de 
portance ailF' , et inversement pour l’aile ayant l’aileron relevé. Ainsi, si la portance totale 
créée par le braquage des ailerons reste nulle ( )()( ailailailail FFFF '' , le moment de roulis 
est lui atténué. 
 
ail dail 
Fail
Ct 
Mt 
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Figure 37. Définition des plans, axes et profils de l’aile 
 
Déformation de l’aile en Flexion : La force ailF  crée un moment de flexion opposé sur chaque 
aile. L’aile droite tend à se relever alors que la gauche tend à se rabaisser. Le moment de flexion 
créé par le braquage de l’aileron droit à la section d’abscisse x est 
!
"
#
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%
& 
5
 x
l
FxM ailailf cos
)(                                             (16) 
où 5 est la flèche de l’aile. En général, sous l’action du moment de flexion provoqué par ailF , le 
bord d’attaque de l’aile droite s’élève moins que son bord de fuite, diminuant ainsi l’incidence 
locale, et  inversement pour l’autre.  
Ainsi, la torsion et la flexion des ailes produites par le braquage des ailerons provoque une 
modification de la répartition de portance, due à une modification des incidences locales ' , 
qui va à l’encontre de l’effet escompté par le braquage des ailerons.  
On ne rentrera pas ici dans le calcul de celui-ci qui est classique, et on écrira simplement : 
ailF
s
ail FlL z' '2                                                             (17) 
où ailF' est la variation de portance d’une aile due à la déformation (flexion et torsion) d’une 
aile, alors que 
zF
L' est un bras de levier moyen (voir figure 39). 
5 
x 
Section 
structure 
Profil aéro 
y 
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Ainsi on peut écrire le moment total de roulis crée par un braquage de gouvernes ail  en ajoutant 
les termes de moments de roulis souple et de moment de roulis rigide. 
s
ail
r
ailail LLL                                                              (18) 
 
 
Figure 38. Atténuation du moment de roulis dû à la déformation des ailes 
 
 
 Finalement les moments de roulis, de flexion et de torsion à l’emplanture de l’aile, dus au 
braquage des ailerons peuvent se mettre sous la forme : 
 
ailailail VL .
2
2
1
 ,  ailailfailf VM 
2
2
1
   et  ailailtailt VM  22
1
       (19) 
 
Le braquage des ailerons induira aussi un moment de lacet que l’on écrira de même sous la 
forme : 
ailailail VN C
2
2
1
                                                      (20) 
 
Remarquons bien que les coefficients ail. , ailC , ailf et ailt  dépendent des caractéristiques 
géométriques de l’avion (ailes et gouvernes). 
 
 
V.3.3 Moment de roulis dû au braquage iasp d’un spoiler  
Le braquage d’un spoiler crée de la traînée et de la déportance. La portance étant plus 
faible d’un côté cela crée un moment de roulis. Deux phénomènes différents interviennent: la 
lail 
zF
l' -Fail 
Fail 'Fail 
'Fail 
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force exercée par l’air sur le spoiler et la diminution des dépressions en bout d’ailes. Les effets 
sont très différent de ceux des aérofreins qui eux sont percés et ont pour but de créer de la traînée 
sans perturber le flux d’air sur le profil de l’aile qui assure la portance (ce qui est important car 
ils s’utilisent à basse vitesse et à basse altitude alors que l’on cherche à ralentir l’avion tout en 
évitant le décrochage). 
L’expression des forces de portance  ispZ ispF    et de traînée  ispX ispF    créées par le braquage 
d’un spoiler sont données par : 
 
     ispispispispZ isp SVF    cossin2
1 2                                (21.1) 
   ispispispX isp SVF    22 sin2
1                                      (21.2) 
 
Sur un profil d’aile les dépressions au dessus du profil comptent pour plus de 70% de la 
portance générée. On peut considérer que les dépressions sur le profil au niveau et après le 
spoiler disparaissent lorsque le spoiler est braqué au maximum. On va considérer que le 
braquage du spoiler diminue la corde de l’aile sur la largeur où est implanté le spoiler. En 
calculant la nouvelle corde aéronautique moyenne on peut effectuer un rapport entre la surface 
de l’aile ( ispS  ) si le spoiler est braqué et la surface de l’aile en lisse (surface de référence, irefS  ). 
Puisque irefisp SS  1  on modélise donc une déportance. Lorsque la gouverne est braquée au 
maximum max spl on peut considérer que la corde équivalente de l’aile ne va plus que du bord 
d’attaque au point où commence le spoiler.   
 
On découpe l’aile de l’avion en 7 sections pour déterminer l’influence de chaque spoiler 
sur la déportance. Cela va nous permettre de décomposer la force de portance crée par chaque 
section pour déterminer précisément l’action de chaque spoiler.  
 
Pour chaque tranche i de l’aile associée à un spoiler (voir figure 35) on peut recalculer la corde 
aéronautique moyenne effective (voir figure 40) qui dépend du braquage du spoiler : 
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à laquelle on associe l’aire équivalente :  
 dyycS
i
i
d
d
iisp =


1
                                                    (23) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figure 39. Cordes aérodynamiques en présence de spoilers 
 
La répartition des forces de portance étant supposée elliptique le long de l’aile d’envergure b, la 
portance créée sur une tranche de largeur dy est donnée par :  
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La force de portance qui est créée sur la tranche i est donnée par:  
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Soit ispl   la distance entre le fuselage et le milieu du spoiler considéré. Le moment total de roulis 
est alors la somme du moment dû à la traînée et due moment dû à la déportance pour chaque 
spoiler :  
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,                                    (26) 
où Ns est le nombre de spoilers sur les deux ailes. En supposant que l’effet de déportance est 
proportionnel au braquage d’un spoiler, ce moment total peut être réécrit sous la forme: 
y 
ci( y2) c(y1) 
y1  y2 
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De la même façon que précédemment, on peut développer [51] une analyse des effets 
aérodynamiques dus à la sortie d’un spoiler et calculer les moments de flexion et de torsion créés 
par les spoilers et montrer que ceux-ci se mettent sous la forme : 
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V.4 Formulation du problème de gestion de panne de gouverne de 
gauchissement 
On suppose ici qu’une gouverne de gauchissement, aileron ou spoiler est en panne. On 
considèrera ici uniquement le cas où la gouverne reste bloquée au neutre. Néanmoins, l’approche 
on verra que développée est facilement généralisable au cas où la gouverne est bloquée dans une 
autre position, à, condition qu’un capteur de position informe du braquage de la gouverne. 
  On suppose donc que pour palier à la défaillance de l’actionneur aérodynamique, on met 
à contribution les autres gouvernes de gauchissement afin d’essayer de réaliser de façon 
nominale la manœuvre de mise en roulis. 
V.4.1 Expression des moments aérodynamiques 
 
Compte tenu des résultats du paragraphe précédent, on admettra que les moments 
aérodynamiques auxquels est soumis l’avion se mettent sous la forme : 
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où c est la corde aérodynamique moyenne et T est le régime moteur. Ici A est l’ensemble des 
ailerons (2 ou 4 en général), S est l’ensemble des spoilers( de 2 à 14 en général), D est 
l’ensemble des dérives (1 ou 2 en général). 
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On peut distinguer dans ces expressions d’une part les termes qui dépendent des vitesses 
angulaires, de l’incidence   ou du dérapage   et des vitesses de rotation, p, q et r, et d’autre 
part les termes qui dépendent (ici linéairement) du braquage des différentes gouvernes. Les 
moments s’écrivent alors sous la forme : 
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De même les moments totaux de flexion et de torsion exercés sur chaque aile peuvent se mettre 
sous la forme: 
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V.4.2 Expression des contraintes 
A chaque instant, les braquages des gouvernes en opération (A* pour les ailerons, S* pour 
les spoilers, D* pour les dérives et P* pour les profondeurs, PPDDSSAA EEEE **** ,,, , 
où P est l’ensemble des gouvernes de profondeur, 1 ou 2 en général) doivent satisfaire 
différentes contraintes : 
 
Limitations en position et vitesse des actionneurs :  
 
Pour les ailerons : 
- Limitations des déflections:  
                              *maxmin )( Aat aailaailaail (F00                   (32.1) 
 
- Limitations en vitesse de braquage:  
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                                     *max)( Aat aailaail (F0                              (32.2) 
Ceci peut être remplacé par:   
G A G Attttttt aailaailaailaailaailaailaail ''00''  maxmaxmaxmin )(,min)()(,max      (32.3) 
 où t' est un intervalle de temps petit par rapport au temps de réponse des actionneurs. 
 
 Pour les spoilers : 
- Limitations des déflections:  
                              *maxmin )( Sst ssplssplsspl (F00                         (33.1) 
 
- Limitations en vitesse de braquage:  
                                     *max)( Sst ssplsspl (F0                                (33.2) 
Ceci peut être remplacé par:   
 
G A G Attttttt ssplssplssplssplssplssplsspl ''00''  maxmaxmaxmin )(,min)()(,max      (33.3) 
 
Pour les dérives: 
- Limitations des déflections:  
                             *maxmin )( Ddt ddrddrddr (F00                            (34.1) 
 
- Limitations en vitesse de braquage:  
                                     *max)( Ddt ddrddr (F0                               (34.2) 
Ceci peut être remplacé par:   
G A G Attttttt ddrddrddrddrddrddrddr ''00''  maxmaxmaxmin )(,min)()(,max      (34.3) 
 
Pour la profondeurs: 
- Limitations des déflections:  
                              *maxmin )( Ppt pprofpdprofpprof (F00                 (35.1) 
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- Limitations en vitesse de braquage:  
                                     *max)( Ppt pprofPpprof (F0                        (35.2) 
Ceci peut être remplacé par:   
G A G Attttttt pprofpprofpprofpprofpprofpprofpprof ''00''  maxmaxmaxmin )(,min)()(,max    (35.3) 
 
Ici maxnx est le débattement maximal de la nième gouverne de  type x , minnx est le débattement 
minimal de la nième gouverne de type x, maxnx est la vitesse maximale de débattement de la nième 
gouverne de type x. 
 
Contraintes d’efforts structuraux sur les ailes et la dérive : 
En ce qui concerne l’empennage vertical, on ne considèrera qu’un moment de torsion maximal, 
et en ce qui concerne la profondeur, qui est appelée à fonctionner dans des conditions quasi-
normales, on ne considèrera aucune contrainte structurale pour l’empennage horizontal. 
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où maxtM , maxtM et maxtN sont respectivement des moments maximaux de flexion et de torsion à 
l’emplanture des ailes et un moment maximal de torsion de l’empennage vertical. 
 
Contraintes instantanées de manœuvre : 
Rappelons l’équation (10) qui doit être satisfaite à chaque instant par les coefficients 
aérodynamiques de moment de roulis, tangage et lacet, afin que la manœuvre nominale soit 
réalisée : 
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On aura donc trois contraintes instantanées telles que : 
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où ),,,,,(  cl pqrpG , ),,,,( Tm qrpG   et ),,,,,(  cn pqrpG  sont des fonctions continues de 
leurs arguments et où ),,,,,(  cl pqrpG et ),,,,,(  cn pqrpG  sont paramétrées d’une part par 
les constantes de temps p< et r< et d’autre part par la consigne en vitesse  de roulis pc. 
 
V.5. Affectation des actionneurs 
V.5.1 Réalisabilité de la manœuvre 
Ainsi, à chaque instant t,  il s’agit de trouver une solution au système d’équations et 
d’inéquations   , donné par : 
 ={(39.1), (39.2) , (39.3)} H {(32.1) ,(32.2) ou (32.3), (33.1), (33.2) ou (33.3) , 
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(34.1), (34.2) ou (34.3), (35.1), (35.2) ou (35.3), (36.1), (36.2), (36.3)} 
 
On considèrera ici que les contraintes (39.2), (35.1), (35.2) et (35.3)  ne posent pas de problème, 
car la chaîne de profondeur, qui est dans cette étude supposée intacte, n’aura qu’à compenser le 
tangage induit par la manœuvre latérale. Or si les chaînes de roulis et lacet permettent de 
maîtriser les mouvements latéraux de l’avion, le tangage induit restera faible. 
 
En ce qui concerne la réalisabilité de la manœuvre latérale, trois cas se présentent : 
 
Impossibilité totale de réalisation 
 Si l’état des pannes sur les gouvernes de gauchissement est tel que le rang de la matrice : 
 






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'''
drspail
drspail
cQ CCC
...
                                                   (40) 
 
où par exemple 'ail.  est le vecteur ligne des aail. avec 
*Aa( , est inférieur à 2, le problème 
n’aura pas de solution et l’avion sera non pilotable en latéral (roulis et lacet). On sera donc dans 
une situation catastrophique pour laquelle la réaffectation des gouvernes est inutile. 
 
Dégradation des performances 
 Si cette condition de rang est satisfaite mais qu’il n’y a pas de solution à , il s’agira de relaxer 
ce système. Pour cela deux options sont possibles : 
- Soit augmenter les constantes de temps p< et r<  de la dynamique en roulis et en 
lacet. Ceci permettra notamment d’atténuer les amplitudes élevées demandées 
pour le braquage des gouvernes et d’étaler leur effet dans le temps. L’avion 
répondra donc plus lentement. 
- Soit, lorsque l’efficacité des gouvernes restantes n’est pas suffisante pour 
imprimer la dynamique désirée à l’avion, relaxer les contraintes de moment en 
remplaçant ces contraintes d’égalité par des inégalités telles que : 
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où lI et nI sont des nombres positives petits devant 1. Dans ce cas, les sorties p et r ne suivront 
plus une dynamique linéaire et les valeurs   lI et nI pourront être ramenées progressivement à 
zéro.  
Existence de solution 
Lorsque la solution au système  n’est pas unique, toutes les solutions ne sont pas équivalentes. 
En effet, certaines produiront des sollicitations en torsion ou flexion sur les ailes plus 
importantes, d’autres créeront des traînées plus élevées et grèveront la consommation de 
carburant. 
V.5.2 Choix d’une solution optimale instantanée 
 
On se place ici dans le cadre de la commande en temps réel de la chaîne de roulis de 
l’avion et il ne s’agit pas de rechercher une Commande Optimale qui optimise la manœuvre sur 
toute sa durée, mais de donner une valeur de consigne de braquage à l’instant courant. On est 
donc amené à discrétiser le temps, le pas de temps choisi 't étant intermédiaire entre  les temps 
de réponse des actionneurs et le temps de réalisation de la manœuvre. On s’assurera par exemple 
que,  spail << ,  étant les constantes de temps des actionneurs des ailerons et des spoilers et dr< la 
constant de temps de l’actionneur de la dérive: 
G A G Arpdrspail T <<<<< ,min3
1,,max3 0'0                                  (42) 
 et à l’instant ttt kk ' 1 , il s’agira de fixer la variation du braquage des gouvernes de 
gauchissement en état de marche à partir de leur braquage à l’instant précédent, en tenant compte 
notamment des contraintes de vitesse telles que (32.3), (33.3) et (34.3). Ceci conduira à la 
formulation de problèmes d’optimisation de la Programmation Mathématique dont il faudra 
obtenir en un temps très faible (de l’ordre de G Adrspail <<< ,,min ) la solution. 
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Le choix d’objectifs d’optimisation instantanée différents, conduira, sur le plan de la 
programmation mathématique à des problèmes de nature différente. On considèrera ici 
seulement deux choix : 
- Minimisation des efforts sur la structure pendant la manœuvre réalisée 
nominalement. 
- Minimisation de la traînée générée par le braquage des gouvernes pendant la 
manœuvre réalisée nominalement. 
V.5.3 Minimisation des moments à l’emplanture des ailes  
 
Dans le cas où on cherche à minimiser le moment de flexion des ailes, le problème 
d’optimisation à l’instant kt , se formule sous la forme :  
,,
(

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min
Ss
isplifsp
Aa
aailafail
drspail


                                     (43) 
ssous les contraintes linéaires par rapport aux différents braquages des actionneurs en état de 
marche : 
(39.1), (39.3)}, (32.1) , (32.3), (33.1), (33.3) ,(34.1),(34.3), (36.2) et (36.3) 
Les valeurs retenus pour les paramètres dynamiques Vrqp ,,,,,  et  , ces derniers plus 
lentement variables, sont celles mesurées ou estimées à l’instant kt  . 
Dans le cas où une chaîne de mesure est trop lente, il sera toujours possible d’estimer le 
paramètre dynamique à partir de la dernière valeur disponible et d’utiliser les équations du 
mouvement (équations (8) par exemple) en considérant comme entrées celles qui ont été 
calculées depuis. 
On obtient donc un problème classique de Programmation Linéaire, d’assez petite dimension qui 
peut être résolu très rapidement. Afin d’accélérer le processus de recherche de la solution, dans 
le cas où l’algorithme du Simplex est utilisé, la solution de base initiale pourra être obtenue à 
partir de la solution du problème à l’instant précédent. 
Considérant le cas représenté sur la figure 41 où l’aileron n°1 est bloqué au neutre, on essaye 
néanmoins de réaliser une manœuvre de roulis (vers la droite) assez complexe (voir figure 42). 
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Figure 40. Exemple de configuration des gouvernes de l’avion 
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Figure 41. Exemple de manœuvre de roulis 
 
La période de discrétisation retenue est de T' =0.1 s en considérant des temps de 
réponse pour les actionneurs de l’ordre de 1/20 s  et des constantes de temps rp << ,  pour la 
manœuvre de roulis de l’ordre de 1/3 s. Le temps de calcul est aussi très intéressent a regarder. 
En utilisant LP Solve 5.5.0.10, écrit en Langage C set exécuté sur un calculateur AMD 
Athlon(tm) (64Processor 3200+, 504.6MB, Linux Kernel), la résolution du programme linéaire 
temps (s) 
0.3
-0.3
0                       2                    4             5             6          7
1       2  3  4        5    10       9 8 7       6 
11
12 
  
108
par le Simplex prend environ 0.005s alors que seules quelques itérations (modification des 
variables de base de la solution) de celui-ci sont nécessaire. Ceci la rend compatible avec une 
implémentation en ligne. 
Les figures suivantes donnent les évolutions de braquages des différentes gouvernes de 
gauchissement qui sont actives. 
 
 
Figure 42. Evolution du braquage des 
actionneurs 2, 3 et 4   
Figure 43. Evolution du braquage des  des 
actionneurs 7, 8 et 9  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figure 44. Evolution des braquages des actionneurs 1 et 6 
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Figure 45. Evolution des braquages des actionneurs 11 et 12 
 
V.5.4 Formulation de problèmes d’optimisation linéaire quadratique  
 
Dans le cas où on souhaiterait faire une réaffectation des actionneurs de façon à 
accomplir de façon nominale la manœuvre tout en minimisant la traînée générée, compte tenu de 
la forme générale du coefficient de traînée en fonction du coefficient de portance (polaire 
aérodynamique), ce dernier dépendant linéairement du braquage des gouvernes, on sera amené à 
résoudre le problème de Programmation Linéaire Quadratique suivant: 
: ;
: ; )(',','min
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                                (44) 
sous les contraintes linéaires par rapport aux différents braquages des actionneurs en état de 
marche : 
(39.1), (39.3)}, (32.1) , (32.3), (33.1), (33.3) ,(34.1),(34.3), (36.1),(36.2) et (36.3) 
 
Ici MD est une matrice carré symétrique de dimensions ** nn   et vD est un vecteur de dimension 
*n avec : 
 **** DSAn                                                     (45)  
Là aussi, de nombreux algorithmes existent pour résoudre efficacement ce problème, la plupart 
des méthodes correspondant à une extension convexe de l’algorithme du Simplex. 
 
-0,04
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0
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1 21 41 61 81 101 121 141
act12
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Par ailleurs, on remarquera que dans le cas où on ne dispose pas de solution au système , une 
solution dégradée qui pourrait être acceptable est donnée par la solution du problème de 
Programmation Linéaire Quadratique suivant : 
: ;
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sous les contraintes linéaires par rapport aux différents braquages des actionneurs en état de 
marche : 
(32.1) , (32.3), (33.1), (33.3) ,(34.1),(34.3), (36.1),(36.2) et (36.3) 
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V.6 Conclusion 
 
Ce chapitre a montré comment la Commande Non Linéaire Inverse, associée à des 
techniques de Programmation Mathématique classiques, peut permettre de gérer au mieux,  
suivant le critère choisi, la réaffectation d’actionneurs redondants en cas de perte de l’un d’eux. 
Ceci permettra d’essayer de maintenir un comportement nominal de la réponse de l’avion aux  
sollicitations du pilote (pc commandé au mini-manche par le pilote dans le cadre d’une chaîne de 
commande de vol électrique) ou du pilote automatique (pc commandé par la fonction guidage 
latéral du pilote automatique).  
Le succès de l’approche proposée dépend beaucoup de la précision des modèles adoptés 
pour représenter les effets (forces et moments) sur le mouvement de l’avion et sur sa structure, 
des braquages des différentes gouvernes. Son succès dépend aussi beaucoup de la disponibilité 
de mesures ou d’estimées précises des différentes variables de la dynamique du vol de l’avion. 
 Seul un cas de panne a été considéré ici et la réalité est beaucoup plus complexe et 
semble nécessiter la conception d’un système de supervision des redondances pour faire face à 
tout type de panne des actionneurs aérodynamiques.  
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Chapitre VI 
Conduite du vol en situation critique : Panne 
générale des circuits hydrauliques 
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VI.1 Introduction 
 
Dans ce chapitre on s’intéresse à un cas de panne majeure : la perte totale des circuits 
hydrauliques alimentant les chaînes de commande des actionneurs aérodynamiques. Cette panne 
est extrêmement rare et semble ne devoir se produire que dans le cas d’un acte malveillant. 
D’autre part, aujourd’hui de nouveaux appareils voient le jour où la puissance hydraulique est 
progressivement remplacée par des circuits électriques. Là aussi, la possibilité d’une panne 
impliquant l’ensemble des actionneurs aérodynamiques n’est pas à exclure. 
 Dans ce chapitre, nous présentons et analysons un cas récent de panne de ce type qui s’est 
soldé par un accident sans victimes, mais qui a montré toute la difficulté de piloter et guider, 
uniquement à l’aide des moteurs, un avion dans ces conditions. Nous proposons alors quelques 
éléments pouvant permettre la synthèse soit d’une nouvelle fonctions pour le Directeur de Vol, 
soit d’un mode d’urgence pour la conduite moteur. L’approche se veut essentiellement non 
linéaire et considère l’ensemble des couplages de la dynamique du vol d’un avion de transport. 
 
VI.2 L’accident de Bagdad 
 
Dans ce chapitre nous prenons comme référence l’accident du 22 Novembre 2003 à 
Bagdad [48] quand peu après le décollage de l’Aéroport International de Bagdad (ancien 
Aéroport Saddam Hussein) un avion cargo de type  A300 appartenant à European Air Transport 
(DHL) a eu son aile gauche atteinte par un missile sol-air. Les dégâts sur l’aile ont entraîné la 
perte complète des systèmes de commandes de vol hydrauliques. Après l’impact, l'avion s’est 
mis à osciller fortement en lacet-roulis.  
 
 
Figure 46. Vue des spoilers de l’A320 déployés 
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Les pilotes en jouant sur la poussée différentielle des moteurs ont stabilisé ces 
mouvements. Ensuite, l’ingénieur de bord a ouvert manuellement les trappes des trains 
d’atterrissage (une procédure normalement accomplie à l’aide de l'énergie hydraulique) qui sont 
sortis par gravité. Ceci a augmenté la traînée de l’avion et à réduit sa vitesse.  
En une dizaine de minutes, l'équipe a apprit à gérer tant bien que mal les virages, les 
montées et les descentes en utilisant la poussée des deux moteurs. Après un parcours sinueux, il 
a exécuté un virage à droite et a annoncé à la tour son intention d’atterrir. Ce cas de panne est 
considéré être une panne majeure.  
 
Dans ce qui suit, nous allons examiner étape par étape, tout le vol de l’A300 du 22  
novembre 2003. Nous avons réalisé un modèle de simulation (Matlab-Simulink) adoptant des 
paramètres de vol voisins de ceux de l’A300 afin d’illustrer le comportement de l’avion au cours 
des différentes phases de son évolution commandée en manuel par les pilotes après la panne. 
Pour imiter approximativement le comportement des pilotes nous avons mis en œuvre une 
commande par retour d’état dont les gains ont été réglés manuellement de façon à reproduire au 
moins qualitativement les phénomènes observés. 
Les principales manœuvres réalisées par l’équipage au cours de cet épisode sont : 
- Diminution de la pente 
- Alignement sur la piste d’atterrissage. 
- Préparation à l’atterrissage. 
Juste avant que l’accident ne survienne, l’avion se trouvait en montée avec une pente initiale i  
de 10°, avec une vitesse initiale V  égale à 210kts.  
VI.2.1 Diminution de la pente  
Celle-ci a été rendue nécessaire, alors que l’avion était en montée avec une vitesse encore 
peu élevée, afin d’entamer la descente vers la piste d’atterrissage. 
Sachant que toutes les surfaces de commande étaient en panne il ne restait comme actionneurs 
principaux que les moteurs qui peuvent fournir simultanément une poussée totale dans le plan 
vertical de l’avion et une poussée dissymétrique suivant l’axe de lacet.  
Le pilote a diminué la poussée et a réussi à ramener la pente   à 0°. Cette action s’est  
bien déroulée mais malheureusement l’effet induit par la réduction de la pente sur 
l’augmentation de la vitesse n’a pas tardé à apparaître. Examinons ceci : 
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L’équation générale de la dynamique de tangage s’écrit : 
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Autrement dit, lorsque la poussée totale  P baisse, Cz croît pour tenir le Cm. Lorsque le 
coefficient de la portance Cz croît, cela se traduit par une augmentation de la vitesse.  
La vitesse initiale de 210kts a alors augmenté pour atteindre en quelques secondes 250kts. Les 
pilotes ont été surpris par cette augmentation de la vitesse. A une telle vitesse, l’atterrissage n’est 
plus envisageable dans des conditions acceptables car le train d’atterrissage principal est 
dimensionné pour supporter une vitesse maximale de 220kts.   
Dans le cas étudié l’avion présentait un 0mC  cabreur et ceci pour deux raisons : 
- Le centre de gravité de l’avion (à 25 % de la corde aérodynamique moyenne) était en 
avant du foyer en incidence  
- La poussée forte (10° de pente en montée), assurait encore une marge statique assez 
grande d'environ 9 %. Ceci explique qu'en voulant revenir à un vol horizontal, la 
vitesse n'a cru que de 40 kts (de 210 à 250 kts).  
VI.2.2 Alignement sur l’axe de piste d’atterrissage.  
 
En ce qui concerne l’alignement sur l’axe de piste, avec une telle vitesse, le virage 
nécessaire pourrait s’avérer être très dangereux avec un risque de décrochage très grand.  
Pour pouvoir s’aligner sur l’axe de la piste il fallait réaliser un virage de 22° à droite. 
Pour réaliser ce virage les pilotes ont utilisé la poussée dissymétrique. Apres avoir réduit la 
pente, les pilotes ont appris à utiliser la poussée dissymétrique des moteurs pour réaliser des 
virages. En fait, grâce à la poussée dissymétrique la force de portance s’incline et cela équivaut 
pour les pilotes à maîtriser le facteur de charge (= Jcos ) que la portance fait en s’inclinant.  
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VI.2.3 Préparation de l’atterrissage 
 
La troisième étape du vol de l’A300-600 à été de sortir le train d’atterrissage en manuel et 
préparation pour l’atterrissage. 
Pour pouvoir descendre il faut commencer par mettre de la poussée. Ceci peut sembler assez 
bizarre mais c’est très important d’obtenir rapidement une décélération. Ainsi, quand la vitesse 
commence à chuter, on pourra réduire la poussée et on va la stabiliser à une valeur inférieure à sa 
valeur initiale.  
La sortie du train d’atterrissage a provoqué un moment cabreur et dont une légère croissance de 
l’incidence. Mais le principal effet a est  le fort accroissement de la traînée et donc une baisse de 
la vitesse. Ceci a rendu de nouveau envisageable un atterrissage d’urgence.  
 
VI.3  Pilotage et guidage manuel à l’aide de la seule poussée  
 
 
Sachant qu’il ne reste que la poussée des deux moteurs comme commande dans ce qui suit 
nous essayons de mettre en évidence la difficulté et la complexité d’un pilotage dans de telles 
conditions.  
L’existence de deux moteurs en bon fonctionnement permet de créer deux types de forces: 
o une poussée totale définie comme la somme des poussées des deux moteurs.  
o une poussée différentielle en placent les auto-manettes sur différentes positions. La 
poussée différentielle est nulle si les manettes des gaz ont la même position.  
 
Par la suite nous allons étudier comment nous pouvons utiliser ces deux entrées pour assurer le 
pilotage et éventuellement le guidage de l’appareil.  
 
Figure 48. Représentation de la poussée totale et de la poussée différentielle 
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Ainsi on s’attend à ce que : 
1. La poussée totale permette d’influencer sur l’évolution de la trajectoire verticale de 
l’avion. Ainsi lors d’une poussée symétrique des moteurs, la portance est distribuée 
régulièrement entre l’aile droite et l’aile gauche comme la Figure 49 la montre.  
 
Figure 49. Représentation de la portance pour une poussée symétrique 
  
2. La poussée différentielle permette d’influer sur les mouvements latéraux de l’avion.  
Ainsi avec une poussée différentielle des moteurs, la portance sera diminuée de côté du 
moteur moins puissant et ainsi l’avion créera du lacet comme la Figure 50 la montre.   
 
Figure 50. Représentation de la portance pour une poussée dissymétrique 
 
 
Plusieurs paramètres liés à l’architecture de l’avion interviennent ici :  
 l’emplacement des moteurs par rapport au centre de gravité (en dessous, au-dessus ou 
dans le plan).  
 l’emplacement du centre de gravité par rapport au foyer aérodynamique de l'avion 
(devant, derrière ou sur le foyer). 
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1 CmSlV  qui au foyer peut être positif, négatif ou 
nul. 
Il faut noter que certains paramètres de l’avion peuvent évoluer de façon autonome ou par action 
du pilote:  
 embarquement des surfaces aérodynamiques livrées à elles mêmes,  
 déplacement du carburant d’un réservoir à un autre ou délestage, 
 sortie du train en mode secours, etc...   
VI.3.1 Pilotage de la pente aux moteurs  
 
Pour pouvoir changer la pente de la trajectoire, à partir de l’équilibre, il faut changer sa 
poussée ou sa traînée. L’équation des forces, projetée suivant l’axe de la vitesse aérodynamique, 
s’écrit : 
    fnmgPgV z /sin)/(/                                                        (4) 
 
 
 
 
 
 
 
Figure 47. Forces longitudinales ramenées au centre de gravité G 
 
 
Dans notre cas c’est la poussé seule qui doit tenir la pente. 
Si nous plaçons le centre de gravité devant le foyer, on observe que c’est la portance qui 
pilote le tangage. D’ailleurs cette situation c’est celle habituelle d’un avion bien « trimé », c'est-
à-dire, le 0mC  équilibre la portance à la vitesse de vol choisie. Sans aucune intervention du 
pilote, l’avion gardera sa vitesse constante. Ce comportement est dû à la stabilité statique donnée 
par le coefficient de tangage qui a la caractéristique d’être positif ( 00 	mC ).  A fin de profiter de 
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cette caractéristique naturelle de l’avion bien trimé, nous pouvons changer la pente de sa 
trajectoire (mais pas la vitesse).  
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Figure 48. Représentation des moments longitudinaux 
 
Dans l’équation du moment de tangage écrite autour du centre de gravité G, nous pouvons 
remarquer que si la poussée croît alors le terme Cm0 croît aussi. Autrement dit pour faire cabrer 
l’avion sans utiliser la gouverne de profondeur on doit augmenter la poussée. L’augmentation de 
la pente est suivie par l’augmentation de la vitesse de tangage, q, qui provoque l’augmentation de 
l’incidence et entraîne donc la diminution du vecteur vitesse via le Cz. Avant que la pente de 
l’avion n’atteigne la valeur recherchée, on interrompt son augmentation en repositionnant la 
poussé à sa valeur initiale. La vitesse de l’avion va alors diminuer puisque la pente est plus forte 
pour une même poussée et l’avion aura maintenant tendance à piquer. On voit donc la difficulté à 
piloter la pente à l’aide de la seule poussée.  
 
 
 
 
VI.3.2 Pilotage de la vitesse aux moteurs 
 
En vol rectiligne horizontal, à l'équilibre, la portance équilibre exactement le poids m g de 
l'avion. Pour un 0mC figé à sa valeur nulle, il n'y aurait donc que la poussée pour équilibrer le 
tangage.  
Dans cette situation le problème est que le pilote en changeant la vitesse de l’avion va aussi 
modifier la pente de sa trajectoire. Pour pouvoir modifier la vitesse deux solutions se présent : 

yI   
 

avionX  
avionZ
G
 

K
Kl
F 
0mC
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o créer  un 0mC  en sortant le train d’atterrissage,  
o déplacer le centre de gravité G de l'avion vers l’avant. 
 
En sortant le train d’atterrissage, on changera le profil aérodynamique de l’avion en 
augmentant la traînée et ainsi on pourra diminuer la vitesse malgré le maintien de la poussée à 
une valeur constante. On peut aussi avoir un coefficient 0mC  assez important suite à un 
embarquement d'ailerons non  maîtrisé par l'absence de force hydraulique. 
En déplaçant le carburant ou les passagers vers l’avant de l’avion, on change le signe du bras 
de levier FG. Une marge plus faible signifie un besoin de poussée moins important pour pouvoir 
faire piquer l’avion pour le mettre en conditions d’atterrir. Or si la poussée est déjà en mode 
réduit (le cran IDLE de l’auto manette correspondant au mode de poussée réduite) la seule 
manière restante pour diminuer la vitesse est le transfert de carburant. 
 
VI.3.3 Compromis entre tenue de vitesse et de pente 
 
Ainsi avec seulement la poussée des deux moteurs, on peut bien avoir deux objectifs de 
pilotage mais ceux-ci ne peuvent être tenus tous le deux en même temps.  
L’avion du vol du 22 novembre 2003 avait le centre de gravité (G) devant le foyer (F), les 
moteurs étant positionnés sous la voilure. C’est cette configuration de l’avion qui a pratiquement 
permis à l’équipage de se sauver et qui a permis de minimiser les conséquences pour l’appareil. 
Sachant qu’un échelon de poussée va créer de la vitesse à court terme, et que la 
modification de la pente viendra quelques instants plus tard nous cherchons à comprendre 
comment il faut gérer les manettes des gaz afin de trouver le bon compromis entre la tenue de la 
vitesse et celle de la pente. Une augmentation de la poussée entraîne une augmentation de la 
vitesse et ceci se traduit aussi par une augmentation de tangage (q). Le tangage provoque une 
incidence stable en   et entraîne donc le vecteur vitesse via le Cz. Avant que la pente de la 
trajectoire n'atteigne la valeur voulue, on arrête d’augmenter la vitesse en repositionnant la 
poussée à sa valeur initiale. 
Si les pilotes ne remettent pas au bon moment les manettes dans leurs positions initiales, 
lorsque les moteurs vont atteindre leur poussée maximale, l’incidence va commencer à diminuer 
et ceci fera chuter le Cz. Un Cz plus petit fera cabrer l’avion, à condition que le foyer soit derrière 
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le centre e gravité.  Cette perte de Cz devrait être anticipée par les pilotes afin de ramener la 
poussée à son niveau initial et par la suite la remonter doucement au rythme de l’accroissement 
résiduel de l’assiette longitudinale. Ce comportement oscillant est à associer au mode  phugoïde 
de l’avion. Ce long processus qui tante de désamorcer le mouvement phugoïde est prenant et 
toujours perturbé par des corrections. Il est d'autant plus long que le coefficient aérodynamique 
0mC  est faible. Lorsque la pente est maintenue, pour une portance constante, la décroissance de 
la vitesse affectera d'autant moins le tangage que le 0mC sera faible. Il semble alors judicieux de 
manipuler lentement la manette des gaz pour que la pente acquière le niveau voulu. A la limite, 
quand 0mC est nul, la décélération s'éternisera et le pilote n'aura pas d'autre possibilité que de 
revenir à sa pente initiale pour l'arrêter. Si 0mC  est nul, il n’y a qu’une poussée d’équilibre en 
tangage. Pour la réduire, le pilote pourra demander à ses passagers (l’avion de l’accident de 
Bagdad était cargo) d'aller à l'arrière, et dans le cas contraire d'aller à l'avant.  
 
VI.4 Dynamique de l’avion sans surfaces actives 
Dans ce paragraphe on reprend les équations de la dynamique du vol afin de pouvoir 
appréhender de façon globale celle-ci. 
On s’intéresse donc à la dynamique du vol d’un avion de transport dont les gouvernes 
sont soit bloquées, soit libres (aucun moment n’est créé dans ce cas là). On suppose ici que 
l’avion est assimilable à un corps rigide et que l’atmosphère est au repos au dessus d’une Terre 
plate. L’angle que font les moteurs avec l’axe longitudinal de l’avion est noté L (on prendra par 
la suite L = 0) et le bras de levier correspondant est noté b. Les deux moteurs sont supposés 
fournir des poussées indépendantes.  
VI.4.1 Equations de la dynamique du vol 
 
Les équations du  mouvement s’écrivent alors: 
Equations de forces :                 ,MN extFVVm )(                               (6) 
Soit : 
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L

L
sin)(2/1coscos)(
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2
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y
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PPCSVmguqvpwm
CSVmgwpruvm
PPCSVmgvrwqum






                  (7) 
 
Les coefficients aérodynamiques de forces sont supposés être donnés par : 
 
Cx = Cx0l+ k Cz2                                                                                        (8.1) 
Cy = Cy .  + Cyp . p + Cyr . r + Cyp . p . lA/V0 + Cyr . r . lA/V0                      (8.2) 
Cz = Cz0 + Cz.+ Czphr . phr + Czq . q     avec    w/V                     (8.3) 
 
Equations de moments :                ,NMNN extMII )(                                      (9) 
Soit : 
L

L
cos)(2/1)(
)(2/1)()(
sin)(2/1)(
2
222
2
RLn
RLm
RLl
PPaClSVpqABpErC
PPbClSVrpEprCAqB
PPaClSVqpEqrBCrEpA
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


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
                  (10) 
 
avec la matrice des moments d’inertie : 













CE
B
EA
I
0
00
0
                                                          (11) 
 
où  V = (u, v, w)’ et N = (p, q, r)’  sont respectivement les vecteurs vitesse de translation (de 
module V)  et vitesse de rotation de l’avion exprimés dans son repère embarqué. Ici, Cx, Cy, Cz, 
Cl , Cm et Cn sont des coefficients aérodynamiques , m est la masse de l'avion et A, B, C, et E sont 
les moments d'inertie de l’avion suivant les axes de son repère. L’attitude de l’avion est repérée 
par les angles  (assiette longitudinale),  (assiette latérale) et 
 (cap).  
Les coefficients aérodynamiques de moments sont supposés être donnés par : 
 
Cm = Cm .  + Cmphr . phr + Cmm . m + Cmq . q . lA/V0                     (12.1) 
 
Cl = Cl .  + Clp . p . lA/V0 + Clr . r . lA/V0 + Clp . p + Clr . r                     (12.2) 
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Cn = Cn .  + Cnp . p . lA/V0 + Cnr . r . lA/V0 + Cnp . p + Cnr . r                (12.3) 
 
Les expressions d’Euler donnent les relations entre leur taux de variation et  les composantes p, 
q, r du vecteur de vitesse de rotation. Elles s’écrivent : 
 





 









cossintg
cos
cossin
cossin
.
.
.
rqp
rq
qr
                               (13) 
 
V est le module de la vitesse,  est l'angle d’incidence,  est l’angle de dérapage, et on a : 
 sincos,sin,coscos VwVvVu                   (14) 
On rajoutera à ces équations la dynamique des moteurs si celle-ci n’est pas négligeable, dans ce 
cas elle sera supposée suivre une dynamique linéaire d’ordre 1: 
 
                                              LCLLM PPP <     et    RCRRM PPP <                    (15) 
VI.4.2 Conditions d’équilibre minimal 
 
L’équilibre minimal sera obtenu lorsque la vitesse de rotation de l’avion est nulle alors 
que l’avion est en palier à l’altitude z0 avec une vitesse constante V0. Ces conditions sont 
caractérisées par : 
 
0),,,,,,,,()(2/1coscos
0),,,,,,,,()(2/1sincos
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2
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                          et 
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avec  
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0                                                           (18) 
et 
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                                                                 (19) 
Supposant que  
 
 
0 rqp    et 0phrphr                                             (20) 
on a : 
0 rqp ,  0                                                (21) 
et le système se réduit à : 
 
0)()0,0,0,,0,0,0,0,()(2/1sin 0
2
00  RLphrx PPCSVzmg             (22.1) 
 
0)()0,,0,()(2/1 200  RLphrm PPbClSVz                           (22.2) 
 
 
avec RL PP   
 
 
L’assiette d’équilibre 0 est donc solution de l’équation : 
 
0)0,,0,()()2/1()0,0,0,,0,0,0,0,()(2/1sin 2000
2
00  phràmphràxà ClSVzbCSVzmg     (23) 
 
et la poussée d’équilibre est donnée par : 
 
))0,0,0,,0,0,0,0,()(2/1sin(2/1 0
2
0000 phrxRL CSVzmgPP              (24) 
 
On supposera que cet équilibre est stable et correspond aux qualités de vol naturelles de 
l’avion en croisière, de plus on supposera que le domaine de stabilité autour d’un tel point 
d’équilibre est suffisamment vaste pour que, après un transitoire dimensionné par son mode 
phugoïde, celui-ci puisse revenir à l’équilibre. Dans le cas d’une atmosphère turbulente, seule 
subsister a une tendance à revenir vers cet équilibre. 
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VI.5 Conduite automatique du vol aux moteurs 
 
Nous nous trouvons ici dans une situation où seuls deux actionneurs sont disponibles : 
moteur droit et moteur gauche. Ces actionneurs présentent d’importantes limitations : 
- Plage de variation limitée : 
),(,),( maxmin VzPPPVzP RL 00                                         (25) 
- Temps de réponse très souvent non négligeable. 
- Effet dépendant de la disponibilité de carburant et de l’état du système d’alimentation 
des moteurs. 
- Effets limités : 
o Une force de traction PL+PR. 
o Un moment de tangage généré comme un sous produit de la force de traction: 
b = (PL+PR). 
o Un moment limité de lacet créé par une poussée dissymétrique difficile à 
maîtriser : a = (PL-PR). 
 
Ainsi les objectifs de conduite du vol ne peuvent être ici que très limités et concerner que les 
éléments permettant de contribuer directement à la réussite d’une descente vers un lieu 
d’atterrissage d’urgence. 
Compte tenu des temps de réponse (plusieurs secondes dans l’aviation civile) il sera 
difficile d’imprimer quoi que ce soit à la dynamique de pilotage de l’avion qui suivra alors ces 
modes dynamiques naturels (oscillation d’incidence, roulis hollandais). Par contre les 
actionneurs encore disponibles sont tout à fait capables de modifier le bilan énergétique de 
l’avion de façon à modifier l’énergie cinétique et l’énergie potentielle de l’avion et aussi de créer 
un moment de lacet influant sur le guidage latéral de l’avion. 
Il s’agit en fait ici de maîtriser la vitesse de l’avion au cours d’une descente (éviter des 
vitesses longitudinale et verticale excessives, éviter le décrochage par une vitesse aérodynamique 
trop faible) au voisinage du sol et d’une mise dans l’axe d’un site d’atterrissage (piste, route, 
espace dégagé, etc.). 
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VI.5.1 Synthèse de lois de guidage par la commande non linéaire inverse 
 
Dans ce qui suit, on considèrera comme objectifs la maîtrise de la vitesse et du cap de 
l’avion. On adopte ici une approche par la commande non linéaire inverse afin de tenir compte 
des effets non linéaires qui ne sont plus négligeables. Dans cette première approche, on admettra 
un fonctionnement parfait des moteurs, on négligera leur dynamique et on supposera 
l’atmosphère calme et sans vent. 
Soient les sorties w et 
, on peut déterminer leurs degrés relatifs en considérant leurs 
dérivées successives par rapport au temps : 
rq
CmSVgqupvw z






cos
cos
cos
sin
)/()2/1(coscos 2




                        (26) 
 )(
cos
cos)(
cos
sin),,,,,,,(
)()/(),,,,,,,(
RLRL
RL
PP
C
aPP
B
bwvurqpP
PPuBbwvurqpWw










               (27) 
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(29) 
 
Ainsi le degré relatif de chacune de ces sorties est égal à 1. Il y a donc ici une dynamique interne 
d’ordre 6 qui concerne p, q, r, ,  et v. 
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On vérifie aussi que si  reste à l’intérieur de l’intervalle [-D/2, +D/2], le système est inversible. 
Ainsi adoptant pour w et 
 des dynamiques du deuxième ordre : 
)(2
)(2
2
2
c
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8
8

88
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

                                           (30) 
où wc et 
c sont des valeurs de consigne, où Zw et Z
 sont des coefficients d’amortissement 
(coefficients positifs) et où 8w et 8
 sont des pulsations naturelles. 
On obtiendra théoriquement un signal de commande donné par  l’expression : 
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  (31.2) 
Cette commande devra être soumise aux contraintes de niveau avant d’être appliquée. 
 
VI.5.2 Cas d’une descente suivant le plan vertical :  
 
Dans ce cas, la dynamique latérale de l’avion est supposée rester au repos. On aura ici 
(cas sans vent) :  
                              ))(2(
2
2 WwwwZ
b
BPP cwwwRL  88                     (32) 
avec 
 VwCSVqgBuSlCVwvurqpW zm /2/1sin/)2/1(),,,,,,,(
22       (33) 
Etudions la dynamique interne des mouvements longitudinaux de l’avion ainsi commandé. 
La vitesse longitudinale de l’avion obéit alors à l’équation : 
))(2(
2
)/(2/1sin 22 WwwwZ
bm
BCmSVgqwu cwwwx  88      (34.1) 
uWwwwZCBlSVq cwwwm /))(2()/(2/1
22  88               (34.2) 
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q                                                                  (34.3) 
donc  
uVwCSVqgwwwZq zcwww /)/2/1sin)(2(
22  88               (35) 
Lorsque w = wc, la dynamique de tangage devient : 


sin)/( qugq
q




                                                   (36) 
avec  
qgBuSlCVwvurqpW m  sin/)2/1(),,,,,,,(
2                             (37) 
Afin d’étudier l’évolution de , étudions l’évolution de q . Deux cas se présentent : 
- Si  est positif :  
0sin)/(/)( 22 0 qugqqdtqd                                   (38.1) 
donc q tend vers 0 et  tend vers une constante c. 
- Si  est négatif : 
0sin)/(/)( 22 > qugqqdtqd                                   (38.2) 
donc il y a divergence et donc instabilité de la dynamique de tangage. 
 
En général en croisière l’avion présente une légère assiette positive, il semble donc important de 
maintenir au cours des diverses manœuvres celle-ci positive afin de se trouver dans le premier 
régime. Ainsi, pour perdre de l’altitude on ne fera pas plonger l’avion mais au contraire on le 
fera s’enfoncer compte tenu d’une portance inférieure au poids de l’avion. 
 
La vitesse longitudinale obéit dans ces conditions à : 
)sin/)2/1((
2
)/(2/1sin 22 qgBuSlCV
bm
BCmSVgqwu mxc       (39) 
ou 
)),,(
2
),(()/(2/1)
2
1(sin 2 quwlC
b
uuwCmSVq
bm
Bgqwu mcxc        (40) 
Lorsque l’avion aura rejoint l’assiette de descente c, on aura : 
 ))0,,(
2
),(()/(2/1sin 2 uwlC
b
uuwCmSVgu cmcxc                  (41) 
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ou encore : 
))0,,(
2
),(()/)((2/1sin 22 uwlC
b
uuwCmSwugu cmcxcc            (42) 
 
Du choix de wc dépendra le taux d’accélération ou de décélération pendant cette descente. Le 
choix de l’instant (et de la position) de début de descente sera donc essentiel dans la réussite de 
celle-ci, c'est-à-dire d’amener l’avion à un niveau de vol inférieur avec une vitesse adaptée. 
La figure 49 représente l’évolution de la vitesse d’un avion qui a adopté une vitesse de descente 
de 119 m/s. L’évolution correspondante de la poussée est donnée par : 
uCblSVPP mRL ))/(4/1(
2                                           (43) 
 
Figure 49. Evolution de la vitesse 
 
VI.5.3 Cas d’un changement de cap à attitude longitudinale constante 
 
Deux solutions au moins peuvent être envisagées ici : 
1) L’application directe de la commande non linéaire inverse avec une commande qui 
maintienne l’assiette longitudinale d’équilibre. 
 
Dans le premier cas, on obtient immédiatement les signaux de commande : 
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    (44.2) 
La poussée totale vaut alors : 
bBWPP RL /)(                                                 (45) 
Et la dissymétrie de poussée vaut : 
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     (46) 
 
Cette dissymétrie crée un mouvement latéral caractérisé d’abord par une accélération en lacet: 
)()(2/1)( 222
2
2 RLln PPEAC
AaC
EAC
EC
EAC
AlSVpq
EAC
ABAr 








       (47) 
puis par une accélération en roulis : 
rAEACSlVrqCBpqEp l  )/(/)2/1)((
2                             (48) 
Ce mouvement latéral induit alors un mouvement de tangage (tangage induit par la manœuvre) 
donné par : 
BPPbClSVrpEprCAq RLm /))(2/1)()((
222               (49) 
Comme on l’a vu dans le cas de vol précédent, toute modification de l’assiette de l’avion semble 
problématique et peut conduire à la perte du peu de contrôle qu’il reste sur la situation et 
contribue à l’augmentation de la vitesse. 
 
La figure 50  représente respectivement l’évolution du cap, de l’assiette et de la vitesse de 
l’avion. 
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Figure 50. Evolution du cap, de l’assiette et de la vitesse lors d’une poussée dissymétrique 
 
Ceci nous amène à considérer le deuxième cas : 
2) On adopte alors une poussée totale telle que : 
)2/1)())((/1()( 222 mRL ClSVrpEprCAbPP              (50) 
de façon à maintenir l’assiette longitudinale à sa valeur d’équilibre. Rappelons qu’à l’équilibre 
en croisière, cette poussée satisfait à la relation : 
0)()0,,0,()(2/1 200  RLphrcm PPbClSVz                            (51) 
Ainsi, le maintien de l’assiette se traduira par une variation de la poussée totale donné par : 
)2/1)())((/1()( 222 mRL ClSVrpEprCAbPP ''             (52) 
avec 
)0,,,()0,,0,( phrmphrcmm qCCC  '                            (53) 
 La poussée dissymétrique reste la même, c'est-à-dire : 
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VI.6 Conclusion 
 
Dans ce chapitre, on a considéré le problème de la maîtrise du vol alors qu’une panne de 
grande ampleur s’est produite. Il s’agit ici d’essayer de ramener l’avion au voisinage du sol dans 
des conditions d’atterrissage acceptables : 
- Orientation adéquate par rapport à l’axe de piste.  
- Vitesse adéquate :  
o vitesse suffisamment basse pour que  l’avion résiste à l’impact, 
o vitesse suffisamment haute pour éviter tout décrochage. 
- Pente légèrement négative pour assurer la descente finale. 
- Assiette longitudinale positive pour assurer un toucher de train satisfaisant. 
 
Compte tenu de l’analyse des qualités de vol qui a été mené, le comportement des pilotes de 
l’ A300 de l’accident de Bagad relève du véritable exploit , en effet dans les conditions étudiées, 
l’avion n’est pas seulement sous actionné , il est globalement non commandable. Une solution 
pour trouver un chemin de salut vers la piste d’atterrissage est de décomposer la trajectoire en 
segments tels que le suivi de chacun d’eux corresponde à un sous problème pour lequel la 
dynamique mise en jeu est commandable par la paire de moteurs. 
Le comportement de l’avion étant ici fortement non linéaire, la commande non linéaire 
inverse semble proposer des éléments de solution permettant de réaliser ces manœuvres 
élémentaires de façon automatique. 
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Conclusion générale 
 
Comme nous l’avons souligné, la place des automatismes a pris une place de plus en plus 
importante dans l’assurance de la sécurité des opérations aériennes alors que deux grands axes de 
recherche dans le domaine de l’Automatique pour l’Aéronautique ont été développés:  
 
- Un axe de recherche conduisant à la conception de systèmes automatiques embarqués 
contribuant  au maintien de la sécurité du vol face à l’occurrence de pannes des systèmes 
de conduite du vol de l’avion. 
- Un axe de recherche tourné vers la conception de systèmes chaque fois plus automatisés 
de gestion du trafic aérien alors que celui-ci connaît une forte croissance.  
L’objectif principal de cette thèse a été de chercher à contribuer à la sécurité du vol des avions 
commerciaux en développant des éléments de conception de systèmes automatiques embarqués 
permettant de mieux gérer des situations de pannes matérielles qui malgré les progrès de 
l’industrie aéronautique se produisent inexorablement compte tenu de l’intensification du 
transport aérien.  
Cette thèse a permis notamment de démontrer l’intérêt des techniques de commande des 
systèmes non linéaires et principalement de la commande non linéaire inverse pour faire la 
synthèse de lois de commande utiles pour la gestion du vol en présence de pannes mécaniques, 
que celle-ci soient localisées ou qu’elles soient générales.  
         Après avoir présenté les équations de la dynamique du vol en mettant en avant à la fois sa 
nature non linéaire et la double échelle de temps sur laquelle elle opère, les principaux systèmes 
de protection automatique, notamment vis-à-vis du domaine de vol, ont aussi été considérés. 
Puis un état de l’art sur les techniques de commande tolérantes aux pannes a été développé, 
proposant une analyse de ce vaste domaine de recherche. Néanmoins la complexité des 
structures de commande à mettre en place a limité les réalisations dans le domaine de 
l’aéronautique civile. Alors la commande non linéaire inverse destinée aux systèmes qui 
admettent une représentation d’état affine, comme c’est le cas pour les équations de la 
dynamique du vol, a été introduite  et ses conditions d’applicabilité ont été analysées.  
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Ainsi, le problème de la conception d’un système de commande globale assurant de façon 
automatique et transparente la réaffectation des surfaces de commande de l’avion en présence 
d’une panne localisée de gouverne a été étudié. Il s’agissait de maintenir pour l’avion un 
comportement standard ou au pire légèrement et ceci aussi bien en situation d’équilibre qu’en 
manœuvre. Le cas d’une  panne d’aileron pour un gros porteur a été considéré alors qu’une 
manœuvre de roulis doit être réalisée. La recherche de la solution nous a conduits à allier la 
commande non linéaire inverse à des techniques classiques de la Programmation Mathématique 
pour répartir de façon optimale en les effets aérodynamiques sur les gouvernes encore 
disponibles.  
        Par ailleurs, la situation d’une panne affectant l’ensemble d’une chaîne de commande et 
conduisant à une situation catastrophique impliquant l’interruption immédiate du vol pour 
chercher à effectuer un atterrissage d’urgence, a été considérée. On s’est intéressé 
principalement au cas où on a une perte totale de puissance hydraulique pour les chaînes de 
commande. Là aussi, la commande non linéaire inverse a été mise a contribution pour faire la 
synthèse de lois de guidage élémentaires associées aux manœuvres minimales qui peuvent 
amener l’avion à se présenter à l’atterrissage avec des paramètres de vol acceptables.  
 
Dans ce domaine beaucoup reste à faire : 
 
        Il s’agira tout d’abord d’approfondir l’étude présentée ici en la complétant par une analyse 
de cas différentiés par la nature et l’ampleur de la panne, par les conditions de vol au moment de 
l’activation de la panne  (vitesse et niveau de vol, mais aussi masse et carburant restant), par les 
conditions de atmosphériques environnantes en faisant notamment des hypothèses sur le vent 
(distributions spatiales de son intensité et de sa direction) et finalement par la position initiale, 
puis courante, de l’avion par rapport aux aéroports ou pistes les plus proches.. 
        La contribution présentée ici n’est qu’un élément de l’architecture à mettre en place et qui 
devra aussi mettre en œuvre  des outils efficaces de détection et d’identification des pannes, des 
outils de diagnostic de l’état de fonctionnement des systèmes embarqués, un système de 
diagnostic vis-à-vis de la conduite du vol et des décisions stratégiques à prendre (poursuite du 
vol, déroutement immédiat ou différé, etc.) par les pilotes, de nouveaux interfaces pour aider le 
pilote à gérer ces situations critiques.  
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Annexe A 
Références et notations aéronautiques 
utilisées 
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Cette annexe présente les notations utilisées dans ce mémoire concernant l’avion et sa 
dynamique. 
Repères utilisés 
Trièdre terrestre local (G, XE, YE, ZE)   
 GXE : direction du nord 
 GYE : direction de l’est 
 GZE : la verticale descendante. 
Trièdre 
aérodynamique 
(G, XW, YW, ZW)  
 GXW : direction de la vitesse air, 
 GZW : dans le plan vertical avion (vers le bas),  
 GYW : complète le trièdre direct. 
Trièdre avion (G, XB, YB, ZB)   
 GXB : direction de l’axe du fuselage, 
 GZB : dans de plan de symétrie de l’avion (vers le bas) 
 GYB : dans le plan des ailes, complète le trièdre direct. 
 
Paramètres atmosphériques 
a ms-1 vitesse du son 
r USI constante des gaz parfaits 
 kgm3 masse volumique de l’air 
Ps Pa pression statique 
Ts K température statique 
Paramètre inertiels 
g  ms-2 accélération de la pesanteur 
m kg masse de l’avion 
0
0 0
0
A E
I B
E C
& #
$ ! $ !
$ !% "
 
kgm2 matrice d’inertie 
(x, y, z) m position de l’avion dans le référentiel terrestre 
V ms-1 vitesse de l’avion dans le référentiel terrestre 
 rad assiette latérale ( schéma 2) 
 rad assiette longitudinale ( schéma 1) 

 rad cap avion ( schéma 3) 
Aérodynamique de l’avion 
Va m/s vitesse air de l’avion 
 rad angle d’incidence (schémas 1 et 3) 
 rad angle de dérapage (schéma 3) 
 rad pente aérodynamique ( schéma 1) 
S m2 surface de référence de l’aile 
b, c m longueurs de référence des moments aérodynamiques 
a ou p rad braquage des ailerons 
p  ou q rad braquage de la gouverne de profondeur 
d  ou r rad braquage de la gouverne de direction 
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F rad braquage de volet 
N1 tour/min vitesse de rotation du compresseur basse pression du 
moteur 
L N portance (lift) 
D N traînée (drag) 
T N poussée (total thrust) 
CD, CL et CY 7 coefficients de traînée, dérapage et traînée 
Cl , Cm et Cn 7 coefficients de roulis, tangage et lacet 
Q Nm-2 pression dynamique 
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Annexe B 
Exemples de cas de vol atmosphérique 
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B.1  Vol en palier horizontal stabilisé 
 
Pour des avions qui possèdent un plan de symétrie (de loin le cas le plus 
fréquent, bien qu’il existe certaines configurations asymétriques), l’équilibre 
transversal est automatiquement assuré par la symétrie de la configuration, de sorte  
qu’il suffit d’étudier l’équilibre dans le plan de symétrie.  
La configuration et le système de forces sont représentés dans la figure 
suivante dans le cas plus général du vol incliné, où l’on fait pour la première fois 
apparaître les trois systèmes d’axes employés en  mécanique du vol, à savoir les axes 
aérodynamiques (wind axes) xa, ya, za définis par l’alignement de l’axe xa avec le 
vecteur vitesse de l’avion, les axes liés à l’avion (body axes) x, y, z (par exemple les 
axes principaux d’inertie de l’avion) et enfin les axes liés à la terre (earth axes) x0, y0, 
z0 dont l’axe z0 est aligné avec l’accélération de la gravité. On donnera les définitions 
complètes des trois systèmes d’axes dans la deuxième partie de ce chapitre.  
 
 
Figure 51 Représentation des angles d’un avion pour un vol stabilisé 
 
Puisque la force de propulsion est solidaire de l’avion, on peut alternativement 
définir l’axe de l’avion comme étant l’axe d’application de la force de propulsion mais il 
faut alors en tenir compte pour l’évaluation des efforts aérodynamiques. 
 
Équilibre selon za :  0sincos K TLP   
Équilibre selon xa :  0sincos K  PDT  
Pour un vol horizontal à incidence modérée DT K1 ),1( . Or, en configuration 
normale D< L, de sorte que LT 1K sin . En négligeant ce dernier terme, on obtient les 
équations simplifiées : 
P - L = 0 
 - D = 0 
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Avec les définitions des coefficients aérodynamiques 
 
Sq
LCL     et   Sq
DLCD   
on obtient, en résolvant l’équation d’équilibre en sustentation pour la vitesse : 
 
LqSC
PV 2  
Pour une charge alaire (P/S) et une altitude données, la vitesse ne dépend que du 
coefficient de portance, c’est-à-dire de l’incidence. Comme le coefficient de portance 
est fonction croissante de l’incidence, il en résulte que la vitesse est une fonction 
décroissante de l’incidence. 
B.2  Le vol en virage 
On considère dans cette section le virage stabilisé (à vitesse constante V) à 
altitude constante effectué sans vitesse latérale, tel que représenté dans la figure 63.  
Pour assurer l’équilibre, il faut incliner l’avion d’un angle . Pour déterminer cet angle, 
écrivons les équations d’équilibre dans le plan y - z : 
gR
V
R
V
g
PL
PL
2
2 tan
sin
cos


+

*
)


J
J
J
 
Le facteur de charge correspondant est : 
22
4
2 1tan1
cos
1
Rg
V
P
Ln  J
J
 
L’équation de propulsion est celle du vol horizontal stabilisé :  D = 0. 
Il existe des limitations à la manœuvre qui, pour une vitesse donnée, déterminent un rayon 
minimum de virage :  
   Limitation due au décrochage : La limitation due au décrochage
2
!!
"
#
$$
%
&
0
sV
Vn .  
Ceci conduit à 1
44
2
2
V
11
1
!!
"
#
$$
%
&

>
sV
g
R  
 
 Limitation structurale : La conception structurale fixe une borne supérieure 
nmax au facteur de charge. Il en résulte la borne inférieure au rayon de virage 
  22max
4
2
1 gn
VR

>  
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et, comme annoncé à la section précédente, le rayon minimum de virage  est obtenu lorsque les 
deux bornes précédentes coïncident, c’est-à-dire au  point de manœuvre. 
 
 Limitation due à la poussée D ne peut excéder Tmax. Par conséquent 
PC
CnnP
C
CL
C
CD
L
D
L
D
L
D max
max
K
0K0   
 En général, pour V faible, on rencontre d’abord la limitation due à la sustentation et 
pour V grande, c’est la poussée maximum qui limite la manœuvre, surtout en altitude. 
Cette dernière équation permet de définir des enveloppes de vol de manœuvre (1g, 
2g, . . . ) et les plafonds correspondants. 
La mise en virage horizontal est une manœuvre très difficile à réaliser car il faut agir 
simultanément sur les quatre commandes : manche, 2 directions, palonnier et manette 
des gaz). 
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Annexe C 
Influence des coefficients aérodynamiques 
sur les Qualités de Vol 
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C.1 Introduction 
 
Dans cette annexe on étudie les cas de vol en palier horizontal stabilisé et le cas de vol 
en virage. Nous abordons également dans ce chapitre le problème de la stabilité et du guidage 
du point de vue dynamique, c’est-à-dire l’analyse du mouvement de l’avion soumis à des 
perturbations ou à des actions sur les commandes. On considérera pour ce faire l’avion comme 
un solide indéformable (solide rigide). Il s’agit évidemment d’une approximation, qui néglige 
l’élasticité de l’avion, mais l’expérience a montré sa grande utilité pratique. Dans ces 
conditions, la dynamique du vol est simplement une application particulière de la dynamique 
des solides, qui se singularise par rapport à d’autres applications par la nature aérodynamique 
des forces qui s’exercent sur l’avion. 
L’expression des forces aérodynamiques est analysée et on fait apparaître l’idée que 
pour les avions de configuration symétrique, les mouvements de faible amplitude autour d’un 
état d’équilibre se décomposent en un problème longitudinal et un problème latéral. 
Par la suite de cette annexe nous considérerons le cas particulier des petites 
perturbations autour d’un état d’équilibre, qui permet de mettre en évidence l’effet des 
actionneurs.  
 
C.2 Le modèle aérodynamique 
Pour mieux comprendre l’importance et l’effet des déflexions des actionneurs sur le 
comportement de l’avion la figure ci-dessous reflète le comportement de l’avion en croisière 
en  absence de vent. L’exemple est donné pour une altitude de 5000m et une vitesse de 
200m/s.  On constate que dans ce cas les trois principales surfaces de commande ne sont 
pas utilisées. 
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Figure 52. Représentation d’un vol stabilisé, en croisière à 5000m 
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C.2.1 Définitions et conventions  
Les forces aérodynamiques sont caractérisées par les coefficients aérodynamiques de la 
pousse (Cx), dérapage latéral (CY), et de monté (CL) lesquels sont obtenus en fonction de 
mach, numéro de Reynolds, l’angle d’attaque local )/,/,/( VlrVlqVlp  , l’angle de 
l’attaque (), le dérapage () et les déflections des surfaces de control ( ),,, nml   
 
Les forces et les moments aérodynamiques sont exprimés ainsi :  
FCSVF 
2
2
1         &     MG CSlVM  22
1   
 
Où : 
 2
2
1 V  est  la pression dynamique; 
 S est la superficie de la voilure (m2) ; 
 L est la longueur de la corde moyenne aérodynamique (CMA) de l’aile (m) ; 
 CF et CM sont les coefficients aérodynamiques respectivement des forces et des 
moments. 
Remarque : La CMA est le segment géométrique attaché à l’aile et elle est différente pour 
chaque surface qui fourni de la portance (volets, becs, aileron).  
Bien entendu les forces et les moments aérodynamiques peuvent être exprimés dans les deux 
repères de référence Ra et Rb , sachant que pour les deux repères on aura des expressions 
différentes des coefficients aérodynamiques. 
Par rapport au repère Ra : Gxeyaza 
Ra
Cz
Cy
Cx
SVR














2
2
1      &   
Ra
a
a
a
G
Cn
Cm
Cl
SlVM












2
2
1   
Par définition, la projection de la force aérodynamique le long de : 
 Gxa s’appelle la traînée, D

, et est associée au coefficient de trainée Cx et elle est de 
direction opposée au vecteur V

 ; 
 Gza s’appelle la portance, L

, est associée au coefficient de portance Cz et elle est 
perpendiculaire au vecteur V

 
Par rapport au repère Rb : Gxbybzb 
Rb
Cn
Cy
Ca
SVR














2
2
1      &     
Rb
G
Cn
Cm
Cl
SlVM












2
2
1   
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Les composantes de ces forces et moments et leurs coefficients aérodynamiques associés 
respectent les règles de signes suivantes :  
 une force latérale (Y) qui actionne au long de Gyb (vers la droit du pilote) est positive si 
elle a un coefficient aérodynamique (Cy) positif:  
yCSVY 
2
2
1  ; 
 un moment de lacet (M) est considère positive si pour une rotation de lacet au tour de 
Gyb on a un coefficient aérodynamique (Cm) positif: CmSlVM  2
2
1    
C.2.2 Les caractéristiques des coefficients aérodynamiques  
 
Les coefficients aérodynamiques : la traînée (Cx), le dérapage latéral (CY) et la portance (CL) 
dépendent de: 
 nombre de Reynolds et  nombre de Mach ; 
 l’angle de dérapage aérodynamique () ; 
 l’angle de l’attaque () ; 
 l’angle d’attaque local ; )/,/,/( VlrVlqVlp  ; 
 les déflections des surfaces de contrôle ( ),,, nml   
 
Si nous considérons les angles d’attaque et de lacet faibles ou une déflection minimale des 
surfaces de commande, les coefficients aérodynamiciens peuvent être écrits comme suit :  
 
  mmq
mmq
i
Cz
V
qlCzCzCz
Cm
V
qlCmCmCmCm
CxkCxCx







00
000
2
0
 
Ce qui nous amène à écrire : 
nCnlCn
V
rlCn
V
plCnCnCn
nCmlCm
V
rlCm
V
plCmCmCm
nCllCl
V
rlCl
V
plClClCl
nlrp
nlrp
nlrp









 
Sachant que le coefficient de lacet est aussi fonction de l’angle d’attaque on peut donc écrire 
que : 


 d
dCy
ClCl  0   
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C.2.3  Les coefficients aérodynamiques longitudinaux 
C.2.3.1 L’effet de l’angle d’attaque () 
 
Lorsqu’on augmente de quelques degrés l’angle d’attaque (), la surface de la voilure produit 
plus de portance et donc on aura un coefficient de portance (Cz) plus important. 
 0 CzCz  
où :  
 Cz représente le coefficient de traînée  0	Cl ;  
  0  représente l’angle de portance à l’équilibre (°). 
 
Figure 53. Représentation de l’effet de l’angle d’attaque sur Cz 
 
Le coefficient de portance Cl est fortement dépendent de la superficie des becs : Sb2.  
où b représente la déflexion des becs et donc plus .  est grand, plus Cl est grand. La 
portance à l’équilibre (l’angle d’attaque 0°) est en fonction du profile de l’aile et elle est 
augmentée lorsque les becs sont braqués. 
 
                   
Figure 54. Représentation de l’effet des 
volets sur la courbe Cz  
Figure 55. Représentation du coefficient de 
portance avec les becs sortis 
 
 
Si l’angle d’attaque est trop important, le coefficient de portance n’est plus linéaire et 
l’avion décroche. Lorsqu’on vole à max le phénomène de décrochage peut apparaitre associé 
à une déportance assez significative. 
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Les ailes sont équipées par des surfaces mobiles lesquelles permettent par leur braquage 
à un certain degré de créer plus de portance. Ces surfaces mobiles sont utilisées à basse 
vitesses et elles portent le nom de surfaces de commande secondaires, ce sont : 
 Les volets, qui permettent de retarder le décrochage en faisant augmenter max 
 Les becs qui permettent d’augmenter la portance pour un même angle d’attaque. 
 
Le coefficient du moment de tangage s’exprime :  00   GGm CmCmC   
Où:  
GCm est le coefficient du moment de tangage  0	GCm  
C.2.3.2 L’effet du braquage de la gouverne de profondeur  m   
 
Quand on braque la gouverne de profondeur avec 0m 	 celle-ci produit un angle 
d’attaque local m  , donc on produit aussi de la portance associée à un Cz positif 
comme l’équation ci-dessous l’explicite :  
         0	 mmCzCz       =>    0	mCz  
 
 
Figure 56. Représentation du braquage de la gouverne de profondeur 
 
La portance produit un moment de tangage piqueur autour de G comme suite :  
01 m
G
mG CmCm    =>  01
G
mCm  
 
GCm peut s’exprimer à l’aide de mCm ; si  FhGh xxl '  représente le bras de levier entre 
l’empennage et le centre de gravité G, le moment produit par la portance en G est donné par: 
hmG lmCzSVM '!
"
#
$
%
&   
2
2
1
 
Si nous comparons cette expression avec l’expression du moment :  
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mCmSVM mG  
2
2
1  
nous obtenons :  
 
 
01!
"
#
$
%
&
l
xxCz
l
lCzCm FhGmhm
G
m   
C.2.3.3  L’effet du taux de tangage /q l V  
 
 
Figure 517. Représentation de l’effet du taux de tangage 
 
Si l’avion tourne autour de l’axe Gyb avec une vitesse de tangage q positive, celui-ci produit 
une baisse de l’empennage  lq ' .  Lorsque l’empennage baisse, il produit un effet de 
portance associé  !
"
#
$
%
& > 0
V
qlCzq  avec un Czq positif comme l’équation ci-dessous le montre : 
0	
V
qlCzCz q   =>    0	qCz  
Cette portance produit un moment de tangage négatif (Cm) autour de l’axe Gyb : 
01
V
qlCmCm GqG    =>   01
G
qCm  
 
Ici, les coefficients ne sont pas multipliés par q, mais par Vql / pour conserver l’aspect a-
dimensionnel : le taux de tangage est mesuré en rad/s et Vql /  est a-dimensionné.  
C.2.4  Les coefficients aérodynamique latéraux 
C.2.4.1  L’effet du dérapage    
Quand l’avion tourne autour de l’axe Gxb avec un angle de dérapage   positif, il est soumis à 
une force latérale associée à un Cy  négatif:  
01 CyCy      =>    01Cy  
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Cette force latérale est due à deux effets principaux : 
 le fuselage qui génère une force de point d’application approximativement au quart de 
la longueur du fuselage ; Cette force produit un moment de lacet déstabilisant (Cn 
négatif).  
 la gouverne de direction génère une force dont le point d’application est le plus loin 
possible du centre de gravité G ; Cette force produit un moment stabilisant de lacet qui 
fait diminuer le dérapage  (Cn positif) 
Lorsqu’on a une assiette latérale positive, c'est-à-dire lorsque l’avion tourne à droite,  les 
surfaces des ailes contribuent à la génération du moment de lacet (phénomène du au 
dérapage). Ainsi la composante du vecteur vitesse, V

est plus grande pour l’aile droite 
 J cosV  que pour l’aile gauche où elle est égale à  JcosV . Ceci génère une force 
de trainée plus importante pour l’aile droite donc un moment de lacet positif. Par contre pour 
l’aile gauche qui a un moment de lacet négatif, on constate qu’on a une portance plus 
importante ce qui aide à faire tourner l’avion vers la droite. 
De toutes ces surfaces qui produisent du moment de lacet, la gouverne de dérive est la 
plus importante (voir le tracé bleu sur le graphique). Elle assure la stabilité latérale de 
l’appareil à l’aide de son moment Cn  positif. Si cette gouverne n’est pas bien dimensionnée, 
le moment (négatif) dû au fuselage sera plus important, donc, lorsque l’avion volera avec un 
dérapage 0	  il sera soumis à un moment de lacet stabilisant associé à un Cn positif:  
0	 CnCn   =>  0	Cn  
La forme dièdre des ailes est aussi très importante pour le dérapage.  
 
 
Figure 58. Représentation de l’effet du dérapage () 
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Sur la figure 71 on peut mieux comprendre l’importance de la gouverne de dérive pour 
le dérapage d’un avion.  Ainsi, pour un dérapage demandé de 5° (à droite), on observe que la 
gouverne de dérive se braque à  25° et les ailerons à 8°.  
 
 
Figure 59 Représentation de l’effet du dérapage (=5°) 
C.2.4.2 L’effet du taux de lacet (r)  
 
Lorsque l’avion tourne au tour de son centre de gravité G, avec un taux de lacet 
0r 	 ceci fait bouger la dérive de profondeur de la droite vers la gauche. 
0	
V
rlCyCy r   =>  0	rCy  
La force latérale produit un effet de lacet négatif au tour de G :  
01
V
rlCnCn r    =>  01rCn  
Les ailes ainsi tournent au tour du G : l’aile gauche tourne en sens contraire au sens de 
l’écoulement de l’aire ce qui augmente sa vitesse relative  yrV '  tandis que l’aile droite 
tourne loin de l’écoulement ce qui fait décroître sa vitesse relative  yrV ' . Ce phénomène 
génère : 
 une importante force de poussée pour l’aile gauche résultante d’un négative moment de 
lacet (Cn) lequel contribue au mécanismes de production de Cnr. 
 une plus grande force de portance pour l’aile gauche résultante du moment de roulis 
positif (Cl) :                           0	
V
rlClCl r   =>  0	rCl  
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Figure 60. Représentation de l’effet du taux de lacet (r) 
 
C.2.4.3 L’effet du taux de roulis (p)  
 
Lorsque l’avion tourne autour de l’axe G avec un taux de roulis p positif, il produit un 
déplacement de l’aile droite vers le bas tandis que l’aile gauche se déplace vers le haut.  Par 
conséquent, l’écoulement de l’air donnera une incidence en bas, avec un p positif, pour 
l’aile droite et vers le haut avec un p négatif pour l’aile gauche ;donc une traînée plus 
importante est produite par l’aile droite associée à un coefficient Cl négatif :   
01
V
pLClCl p   01pCl  
 
Sur la figure 74 nous représentons la mise en roulis. On remarque l’important travail des 
ailerons pour faire tourner l’avion mais aussi la vitesse qui décroît pendant le virage pour se 
stabiliser après. 
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Figure 61. Représentation de l’effet du taux de roulis (p) 
 
L’aile droite, associée à une incidence locale plus grande, produit une poussée plus 
importante ce qui donne un moment de lacet, Cn, positif. Toutefois, la portance générée par 
l’aile droite est ainsi plus importante et plus inclinée en avant, ce qui donne un moment de 
lacet, Cn, négatif. Par conséquent le moment de lacet, Cn, produit par le taux de roulis, p, peut 
être soit positif soit négatif. 
 
Figure 62. Représentation du taux de roulis (p) pour une assiette 
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C.2.4.4 L’effet de la déflexion des ailerons et des volets   l  
Lorsque les ailerons sont braqués avec un l positif, l’aileron droit bouge vers le bas et 
l’aile gauche vers le haut , ceci produit un angle d’attaque l    pour l’aile droite et 
l  pour l’aile gauche. Une portance plus importante est produite par l’aile droite en 
association avec un négatif Cl :   
01 lClCl l    =>  01lCl  
L’augmentation de la portance locale au niveau de l’aile droite produit un coefficient de 
trainée Cn positif. Cependant la perturbation de l’air générée par le braquage d’aileron gauche 
vers le haut donnera une augmentation de la portance locale pour l’aileron droit. Toutefois le 
signe de lCn peut être soit positif soit négatif :  
-si 0	lCn  (effet de lacet inverse) le moment de lacet résultant est dû à un braquage positif 
d’aileron, mais qui est opposé à la direction de virage souhaitée ; 
si 01lCn  (effet de lacet direct) le moment de lacet résultant est dû à un braquage positif 
d’aileron, est dans le sens du virage souhaité (vers la gauche); 
Lorsque les spoilers sont braqués avec 0	l , ce sont les spoilers gauches qui sont déployés 
sur l’aile : ceci produit une perte de portance sur l’aile droite associée à un moment négatif Cl :  
 
01 lClCl l   01lCl  
 
 
Figure 63. Représentation de l’effet de braquage d’un aileron ( l  ) 
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Le déploiement des spoilers gauches produit une traînée importante sur l’aile gauche due à un 
coefficient de lacet, Cn, négatif, ce qui va permettre de tourner à gauche. 
 
01 nCnCn l   01lCn  - l’effet de lacet direct 
 
Figure 64. Représentation de l’effet de braquage d’un spoiler ( m  ) 
 
C.2.4.5 L’effet de déflexion de la gouverne de dérive  n   
Lorsque la gouverne de dérive est braquée avec 0n 	 , elle bouge de la droite à 
gauche : ce mouvement produit un moment de lacet négatif n   . Par contre lorsque la 
gouverne de profondeur produit une force latérale positive, celle-ci sera associée à un 
moment Cy positif :      
0	 nCyCy n   0	nCy  
 
Cette force latérale donne un moment de lacet négatif (Cn) autour de G et un moment de roulis 
positif (Cl).  
01 nCnCn n    =>  01nCn  et  0	 nClCl n     =>  0	nCl  
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
 
 
Figure 65. Représentation de l’effet de braquage de la  
gouverne de profondeur ( n  ) 
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Annexe D 
Abréviations / Acronymes 
 
ANN Artificiel Neural Network 
FTCA Commande tolérante aux fautes active 
FTCP Commande Tolérante aux Fautes Passive 
CMA Corde Aérodynamique Moyenne 
CA Control Allocation 
CG Centre de gravité 
CAM Corde aérodynamique moyenne 
CLR Control law re-scheduling 
EA Eigenstructure Assignment 
FTC Fault Tolérant Control 
FDI Fault Detection and Isolation 
FMEA Analyse des Effets et les Modes des Fautes 
IMM Interacting Multiple Model 
MMST Multiple Model Swiching and Tuning 
MFM Method Following Model 
MMC Multi – Models Control 
MPC Méthod Prédictive Control 
PIM Pseudo – Inverse Method 
PCA Propulsion Controlled Aircraft 
PHR Plan Horizontal Réglable 
UAV Unamed Airian Vehicle 
SMC Sliding Mode Control 
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